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터보프롭 중형항공기 내부 소음은 톤 성분이 강한 저주파 성분으
로 구성된 것으로 알려져 있는데, 점진적으로 높아지는 수요와 중요
성에도 불구하고 여전히 높은 소음도로 인해 승객의 만족감이 높지 
못한 것으로 알려져 있다. 또한 연구 방법에 대해 한 가지 연구 방
법론 (수치해석적 연구 또는 실험적 연구)에 한정된 연구만이 진행
되고 있어, 항공기 내부 소음을 개선하기 위한 근본적인 연구 또는 
해결책이 부재하고 있는 상황이다. 따라서 본 연구에서는 차세대 운
송 수단으로 주목받고 있는 터보프롭 중형항공기의 객실 내부의 음
질을 개선하기 위한 기초 연구를 진행하며, 이를 위해 수치해석적 
연구 방법과 실험적 연구 방법을 연계한 다학제간 연구를 진행한다.
전반부(2~3장)에서는 객실 내부 소음에 대한 공력 소음의 주도적 
영향성을 확인하고자‘수치해석적 연구’를 진행한다. 이를 위해 먼
저 2장에서는 공력 및 소음해석기법에 대한 신뢰성 검증을 진행한
다. 검증을 위해 NASA에서 개발한 터보프롭용 프로펠러 SR-3를 사
용하며, 공력 해석 기법 검증을 수행한 후 소음 해석 기법 검증을 
진행한다. 공력 해석 기법 검증을 위해 등와선도 후류 모델과 곡선
와류요소를 적용한 자유 후류 와류 격자 기법을 사용하며, 최종적으
로 계산된 공력 성능과 (이전 연구에서) 실험적으로 측정된 공력 계
수값들 간의 비교를 통해 공력 해석 기법 검증을 수행한다. 소음 해
석 기법 검증을 위해서는 음향상사법을 사용한다. 소음도를 산출하
기 위해서 공력 성능 계산 결과를 활용하며, 최종적으로 산출된 소
음도 값과 (이전 연구에서) 실험적으로 측정된 소음데이터 간의 비
교를 통해 소음 해석 기법 검증을 수행한다. 다음으로 3장에서는 객
실 내부의 소음 예측을 통한 공력 소음의 내부 소음에 대한 영향성
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을 확인하기 위해 2장에서 검증한 해석기법은 물론 동체 내부 소음 
예측 모델을 사용한다. 이를 통해 BPF 성분이 포함된 주파수 영역
에 대해 1/3 옥타브 밴드 스펙트럼 데이터를 계산하며, 최종적으로 
실제 운항 시 측정된 소음데이터와의 비교 및 분석을 수행한다.
후반부(4~6장)에서는 객실 내부 소음에 대해 능동소음제어기법을 
적용함으로써 얻을 수 있는 불쾌감 저감 효과를 확인하기 위한 
‘실험적 연구’를 진행한다. 먼저 4장에서는 객실 내부 소음에 대
한 인지적 특성을 심리음향학적 인자의 인지 한계점을 측정함으로
써 확인한다. 실험 결과를 통해 객실 내부 소음의 주파수 대역에 대
한 민감도를 분석하며, 능동소음제어기법을 적용할 때 고려할 수 있
는 여러 경우에 대한 분석을 진행한다. 다음으로 5장에서는 능동소
음제어기법을 적용하여 실질적으로 얻을 수 있는 소음 저감 효과를 
확인한다. 이를 위해 소프트웨어는 물론이고 하드웨어를 직접 디자
인하는 과정을 수행하며, 적절한 위치에 제어장치를 배치하기 위해 
실험 공간에 대한 모드 분석을 수행한다. 최종적으로, 시스템의 복
잡도에 따른 능동소음제어효과를 확인하며, 4장에서 도출된 실험 결
과와 연계하여 결과 분석을 진행한다. 마지막으로 6장에서는 능동소
음제어기법을 적용함으로써 얻을 수 있는 불쾌감 저감 효과를 심리
음향학적 인자와 불쾌감 간의 상관관계를 분석함으로써 확인한다. 
청감 실험을 진행할 때, 실험자가 의도하지 않은 요소들에 의한 영
향성을 최대한 배제하고 피험자 개개인의 특성을 실험 결과에 반영
하기 위해 ‘master scale’을 사용하며, 심리음향학적 인자와 불쾌
감 간의 상관관계를 정량화하기 위해 회귀 분석을 진행한다. 최종적
으로 능동소음제어기법의 적용 효과를 심리음향학적 관점에서 분석
하며, 6장까지 진행된 연구 결과를 통해 능동소음제어기법의 적용 
방식과 향후 발전 방향에 대해 살펴본다.
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항공기는 운반할 수 있는 승객이나 화물의 규모에 따라 대형, 중
형, 소형 등으로 나뉠 수 있으며 각 분류에 속하는 항공기가 지난 
두 세기 간에 다양하게 생산되었다. 그러나 이 중 회전하는 프로펠
러, 회전익에 의해 동력을 생산하고 비행을 진행하는 항공기는 주로 
중형 이하의 규모를 가진다. 또한 소형 항공기의 경우 운송 규모 및 
운용 반경이 다른 두 종류에 비해 매우 작아 상대적으로 생산 및 
운용 비율이 낮다. 따라서 소형보다는 중형항공기에 초점을 맞춰 연
구를 진행해야 될 필요성이 있다.
중형항공기는 일반적으로 50~100인승 규모의 Regional Aircraft를 
말하며, 대략 1800~2800km의 운용 반경을 지니고 있다. 중형항공기
는 주로 국가 간의 운행보다는 지역 간의 운행에 사용되는데, 세계
적인 경제 성장으로 인한 지역 간 항공 운송 수요 증가로 인해 중
형 항공기에 대한 수요가 점점 늘어나고 있는 추세이다[1,2,3]. 중형
항공기 산업은 2001년 이후 지속적인 성장세를 보이고 있으며, 특히 
2012년부터 2013년까지 1년 간에는 18.2%의 성장률을 보일 정도로 
크게 성장한 바 있다[2]. 계속해서 10% 이상의 성장률을 보이기는 
어려울 것으로 예상되나, 장기적 관점에서 볼 때 계속해서 성장할 
것으로 예상되고 있다[2]. 
중형항공기는 주로 2종류로 분류될 수 있다. 사용되는 엔진의 종
류에 따라 터보 젯 중형항공기와 터보 프롭 중형항공기로 나뉘는데, 
최근에는 상대적으로 중저속에서부터 고속까지 고르게 비행효율을 
유지할 수 있다는 강점으로 인해 (2000년대 이후) 터보프롭 중형항
공기의 비중이 점점 커지고 있으며[1,4], 터보프롭 중형항공기에 대
한 수요는 2015년 대비 2035년까지 50%이상 증가할 것으로 내다보
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고 있다[3]. 
그러나 중형항공기 및 터보프롭 방식에 대한 수요가 높아짐에 따
라 여러 문제점이 제기되고 있다. 그 중 가장 주목받고 있는 문제는 
객실 내부의 소음도 크기에 의한 승객의 불쾌감 문제이다. 승객들이 
장거리, 긴 시간동안 탑승하게 되는 대형 항공기와는 달리, 중형항
공기의 경우 탑승 시간이 상대적으로 짧기 때문에 비교적 큰 객실 
소음에도 불구하고 탑승객들이 불만을 제기하는 경우가 상대적으로 
적었다. 하지만 환경 소음에 대한 관심이 점차 높아지고, 주요 운송
수단 (도로 교통 소음, 철도소음, (대형) 항공기 소음) 등에 대한 불
쾌감 연구가 진행됨에 따라, 차세대 주요 운송 수단으로 기대되는 
(회전익) 중형항공기 객실 소음에 대한 문제가 대두되고 있다[5~8]. 
터보 프롭 중형항공기 내부 소음이 문제가 되는 이유는 ‘저주파 
대역 내 생성된 지배적 크기의 톤 성분’ 때문이다. 톤 성분은 프로
펠러를 동력 수단으로 사용함으로써 발생하게 되는 BPF(Blade 
Passage Frequency)에 의해 생성되는데, 평균 80dB, 심한 경우 90dB 
이상의 전체 소음도를 야기하는 톤 성분을 생성하는 것으로 알려져 
있다[5~6]. 대형 항공기의 경우 객실 내부 소음이 평균 65~70dB 수
준인 것을 고려해보면 작게는 10배, 크게는 100배 이상 크기의 소음
도에 중형항공기 탑승객은 노출되어 있는 것이며 이는 심리적인 피
해를 넘어 신체적인 피해를 줄 수도 있을 것으로 판단되고 있다
[5~6,9]. 
객실 내부 소음은 물론 여러 문제를 해결하기 위해 국내·외적으
로 터보 프롭 중형항공기와 직·간접적으로 연관된 다양한 연구가 
진행되어 왔으며 지금도 진행되고 있다. 기존의 연구 결과를 요약하
면 크게 3가지로, ⓵ 공력 및 소음 해석 분야, ⓶ 능동소음제어 분
야, ⓷ 청감 실험 및 심리음향학적 연구 분야로 요약할 수 있다. 
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1) 공력 및 소음 해석 분야
터보프롭 중형항공기와 관련된 공력 및 소음해석 연구는 크게 회
전익에 작용하는 공력 성분 해석, 동체 내·외부음장 해석 등으로 
구분될 수 있다. 
먼저, 회전익에 작용하는 공력 성분에 대한 해석은 BEMT(Blade 
Element and Momentum Theory), Lifting surface 이론 기반의 수치
기법, CFD(Computational Fluid Dynamics)를 통해 주로 이뤄지고 있
다[10]. 이 중 BEMT의 경우 비정상 유동을 해석하기 어려운 점 등
의 한계점이 존재하기 때문에, 초기의 블레이드 설계 단계 등의 다
양한 익형에 대한 공력 해석이 필요한 경우 외에는 주로 Lifting 
surface 이론 기반의 수치기법이나 CFD기법을 통해 공력 성능을 예
측하고 있다[11]. 특히 최근에는 컴퓨터의 계산 성능 향상 등으로 인
해 CFD기법이 점점 더 많이 사용되고 있으나, 정확한 후류 모사와 
계산 비용에서의 장점으로 인해 Lifting surface 이론 기반의 수치기
법도 여전히 많이 사용되고 있다[12~13]. 
회전익에서 발생하는 소음의 전파로 인해 동체 외부에 형성되는 
음압을 예측하기 위해서 음향상사법이 많이 사용되고 있다. 특히,  
F.Farassat 1A를 통해 FW-H 방정식을 수치적으로 구현한 시간영역 
방법이(Time domain method) 꾸준히 연구적 방법으로 사용되고 있
다[14~16]. 반면, 동체 내부 음장 예측을 위한 해석 방법으로는 
FEM(Finite Element Method), BEM(Boundary Element Method), 
SEA(Statistical Energy Analysis) 등의 방법이 많이 사용되고 있다
[17~19].  
동체 내부 해석 방법으로 제시된 수치해석 기법들은 (음향학적 이
슈와 관련하여) 일반적으로 구조 음향학적(Structural acoustics) 문제
를 해결하기 위한 방법으로 많이 제시된다. 특히 FEM은 구조물이 
존재하는 공간 내부의 음장에 대해 저주파 대역의 소음 해석에 적
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합하며, SEA는 고주파 대역의 소음 해석에 적합한 것으로 알려져 
있다[18~19]. 반면, BEM은 FEM과 유사하게 저주파 대역의 소음 해
석에 적합한 것으로 알려져 있으며[17], 상황에 따라 유동적으로 
BEM과 FEM 중 효율적인 방법을 선택해 해석을 진행하는 경우가 
많다. 또한, 최근에는 저주파 영역의 해석에 효율적인 FEM/BEM과 
고주파 영역의 해석에 효율적인 SEA를 혼합한 hybrid 형식의 해석
기법을 통해, 모든 영역의 주파수 특성을 정확도 높게 예측하기 위
한 방법이 연구되고 있다[20].
이외에도 위의 세 해석 방법에 비해 소수지만 동체 표면을 패널
(Panel)화 하여 각 패널에서 발생하는 음압을 해석하는 등의 방법도 
지속적으로 연구되고 있다[21,22]. 
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2) 능동소음제어 분야
중형항공기와 내부의 소음을 저감하기 위해 능동소음제어기법을 
적용하고자 하는 연구는 비교적 최근인 2000년대 이후 시작된 연구
이다[5,23].
능동소음제어는 소음파를 평면파로 취급할 수 있는 1차원 음장에
서의 문제와 평면파로 취급할 수 없는 3차원 공간에서의 문제로 나
눌 수 있는데, 2000년대 이전에는 실시간 제어의 어려움 때문에 덕
트, 엔진의 배기관 등 1차원 음향 공간에서의 소음제어가 주로 연구
되어 왔다[24~26]. 그러나 최근에는 DSP기술의 발달로 자동차와 비
행기의 내부에서와 같이 3차원 음향공간에서의 능동소음제어 문제
와 소음 신호의 특성 및 온도, 습도 등 주변 환경이 변할 때도 강건
성 있게 작동하는 1차원 및 3차원 음향 공간에서의 적응 능동소음
제어기법에 대한 연구가 활발히 이루어지고 있다[27~29]. 
최근 여러 터보프롭 항공기에 대해서 능동소음제어기법을 적용하
여 객실 내부의 소음을 저감시키는 기술을 실용화한 사례가 있다. 
Saab사는 Saab2000에 능동소음제어 기법을적용하여 약 5~10dB의 소
음 저감 효과를 얻었다고 제시한 바 있다[5].
<그림 1.1> 능동소음제어 적용 전후의 소음도 비교[23]
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<그림 1.1> 는 Saab 2000의  능동소음제어 기법 적용 전·후의 
객실 내부음장의 변화를 나타낸 것이다. 그림을 살펴보면 능동소음
제어 적용 전후의 객실 내부 음장의 소음이 큰 폭으로 저감되었음
을 알 수 있다. 
Saab사 외에도 Bombardier사에서는 터보프롭 항공기 Q400에 대해 
능동소음제어 기법을 적용해 15dB 이상의 소음 저감 효과를 얻었다
고 제시한 바 있다[6]. Saab사와 Bombardier사 간의 차이는 서로 다
른 actuator을 사용함으로써 발생한 것으로 Saab사는 스피커를 
actuator로 사용한데 반해 Bombardier사의 경우 동체의 벽면을 통과
하는 진동을 감쇠시키는데 좀 더 집중하기 위해 actuator로 ‘force 
actuator’를 사용하였다. 결과적으로 Bombardier사의 Q400에서 소
음 저감 효과가 더 뛰어난 것으로 나타났으며, 동체 내부의 음향장
에 대한 이해와 정확한 actuator 선택의 중요성에 대한 연구 사례로 
분석되고 있다.   
그 외에도 UltraElectronics와 Lord사에서 능동소음제어 상품을 항
공기에 적용한 사례가 있으며 계속해서 능동소음제어기법을 이용하
여 기존에 저감하기 힘들었던 소음을 저감시키는 사례들이 많아져 
능동소음제어에 대한 기대가 커지고 있다.
3) 청감 실험 및 심리음향학적 연구
중형항공기를 비롯한 항공기에서 발생하는 소음과 관련된 심리음
향학적 연구는 크게 대상 소음에 대한 인지적 특성을 실험적으로 
측정 및 분석하는 연구와, 불쾌감의 크기를 평가 또는 분석하는 연
구로 구분될 수 있다. 전자의 경우 실험 결과 값들 간의 편차가 작
고 청각 기관의 구조 및 특성과 실험 결과 값들 간의 연관성이 큰 
것이 특징이다. 반면, 후자의 경우 피험자들 개개인의 주관적 특징, 
예를 들어 성장 배경, 교육 수준 등 다양한 변수들에 의해 영향을 
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받으므로, 실험 결과를 분석하기 위해 전자의 경우에 비해 더 많은 
노력과 시간이 필요하다. 
최근 항공기 운행량이 점점 증가함에 따라 항공기 소음으로 인한 
피해량을 정량화하는 연구가 진행되었으며, 항공기 소음에 비교적 
긴 시간 노출되었을 때의 불쾌감을 평가하는 long-term annoyance 
estimation 연구와 항공기 소음에 비교적 짧은 시간 노출되었을 때
의 불쾌감을 평가하는 short-term annoyance estimation 연구를 통
해 다양한 불쾌감 모델이 개발되었다[30~31]. 또한, 배경소음이 있는 
경우, 둘 이상의 환경소음이 복합된 경우에 대해 인지적 특성을 분
석하는 등의 연구가 진행되었으며[32~33], 중형항공기의 경우 탑승시 
만족감을 높이기 위해 다양한 심리음향학적 인자들을 lab test를 통
해 분석하고 만족감과 심리음향학적 인자들 간의 상관관계를 정량
화하는 등의 연구도 활발하게 진행되고 있다.[34] 
정리하면, 터보프롭 항공기에 대해 공력 및 내·외부 소음 해석, 
내부 소음을 저감하기 위한 방법 그리고 내부 소음의 음질 개선을 
위한 방법들이 계속해서 연구되고 있다. 하지만, 국내·외적으로 진
행된 다양한 연구에도 불구하고 아직 중형항공기의 경우 내부의 높
은 소음으로 인해 자동차, 기차 등의 다른 운송 수단에 비해 탑승 
환경이 열악하다. 또한, 대부분의 연구의 경우 연구 목적, 방법 등이 
한 분야에 한정되어 있으며, 다양한 분야 간의 연계를 통한 통합적 
연구가 진행되지 못하고 있다. 따라서, 본 연구에서는 향후 중형항
공기 및 항공기 내부의 음질 개선을 위한 기초 연구로서, 중형항공
기 객실 내부 소음을 예측하며, 능동소음제어기법을 적용함으로써 
얻을 수 있는 불쾌감 저감 효과를 실험적 방법을 통해 분석한다. 
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1.2 연구 목적 및 내용
본 연구에서는 회전익에서 발생하는 공력 및 소음 예측 단계에서
부터 능동소음제어기법을 적용함으로써 얻을 수 있는 불쾌감 저감 
효과를 분석하기까지의 과정을 다룬다. 이를 통해 객실 내부 음장을 
주도적으로 구성하는 소음 성분의 발생 및 전파 과정을 확인할 수 
있으며, 다양한 소음 저감 방안 중 능동소음제어기법을 적용함으로
써 얻을 수 있는 불쾌감 저감 효과를 정량적으로 확인할 수 있을 
것으로 기대된다.
터보프롭 중형항공기의 경우, 객실 내부 소음은 크게 공기를 통해 
전달되는 소음(airborne noise, 공기전달소음)과 동체 등 구조물을 통
해 전달되는 소음(structure-borne noise, 구조전달소음)으로 구성된
다. 또한, 공기전달소음은 BPF에 의존적인 톤 소음(Tonal noise) 과 
동체 표면에서 발생하는 난류 경계층 소음(Turbulent boundary layer 
noise)에 의한 광대역 소음(Broadband noise)으로 나눌 수 있다. 그러
나 구조전달소음의 경우 톤 소음과 광대역 소음을 발생시키는 소음
원을 각각 독립적으로 구분할 수 없으며, 구조전달소음에 의해 발생
하는 광대역 소음의 경우 난류 경계층 소음에 비해 크기가 작아 소
음 특성을 외부적으로 나타내지 못한다[35]. 
객실 내부 소음의 경우 공기전달소음 중 BPF에 의한 톤 소음이 
지배적으로 나타나며, 주로 저주파 대역의 소음을 구성하게 된다. 
또한, 난류경계층소음에 의해 주로 고주파 대역의 소음이 구성되며, 
구조전달소음에 의해 모든 주파수 영역에 대해 BPF 성분들 외의 톤 
성분이 추가적으로 나타나는 것으로 알려져 있다[35]. 본 연구에서는 
객실 내부 음장의 음질 개선을 위해서 내부소음에 가장 지배적인 
영향을 미치는 저주파 대역 톤 소음에 초점을 맞춰 연구를 진행한
다. 
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객실 내부 음질 개선을 위한 방안으로 흔히 수동제어방식과 능동
제어방식이 제안된다. 수동제어방식은 동체를 구성하는 벽면 등의 
재질을 변화·보강하는 방법을 통해 음장을 제어하는 방식으로 고
주파 성분의 음장 제어에 효율적인 것으로 알려져 있다. 반면 능동
제어방식의 경우, 스피커나 압력 센서 등을 사용해 음장을 제어하는 
방식으로 저주파 성분의 음장 제어에 효율적인 것으로 알려져 있다
[36]. 본 연구에서 저감하고자 하는 음장의 경우 주 성분이 저주파 
대역에 위치하므로, 본 연구에서는 능동소음제어 기법을 사용해 연
구를 진행하고자 한다. 
결론적으로 본 연구의 목적은 회전익 중형항공기 내부 음질 개선
을 위한 개선 방안을 제시하는 것이며, 세부적으로는 공력 소음이 
항공기 내부 소음에 미치는 영향을 예측하는 동시에 능동소음제어
기법을 적용함으로써 얻을 수 있는 불쾌감 저감 효과를 실험적으로 
확인하는 것이다. 
본 연구는 총 7장으로 구성되어 있다. 1장에서는 서론을 통해 연
구의 필요성 및 연구 목적과 연구 내용을 소개한다. 2장~6장은 본론
으로, 크게 두 부분으로 나뉠 수 있다. 먼저, 2~3장에서는 프로펠러
의 공력 및 소음 성능에 대한 해석을 진행한다. 2장에서는 해석 기
법의 신뢰성 검증을 위해 SR-3 프로펠러에 대한 공력 및 소음 해석 
결과를 실험 결과와 비교 및 검증한다. 3장에서는 검증된 해석 기법
과 추가적인 해석 방법을 사용해 실제 터보프롭 중형항공기 객실 
내부의 소음을 예측하며, 이를 측정된 결과와 비교 및 분석한다. 비
교·분석 결과를 통해 객실 내부 소음을 구성하는 주도적 소음원의 
특징을 분석하며, 내부 소음에 대한 공기전달소음의 기여도를 확인
한다. 
두 번째 파트인 4~6장에서는 실험적 방법을 통해 소음 저감 방법 
중 능동소음제어기법의 적용 가능성을 분석한다. 4장에서는 청감 실
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험을 통해 4개의 주파수 대역에 대한 심리음향학적 인자들의 인지 
한계를 평가하며, 실험 결과를 통해 소음 저감 방법이 효율성을 발
휘하기 위한 주파수 대역별 최소 크기 변화량을 확인한다. 5장에서
는 능동소음제어기법을 활용해 구현된 음장 내에서의 소음 저감 효
과를 확인한다. 또한 4장에서의 실험 결과와의 비교를 통해 능동소
음제어기법 적용으로 인한 효과를 인지적 측면에서 분석한다. 6장에
서는 청감실험을 통해 능동소음제어기법 적용으로 인한 불쾌감 개
선 효과를 분석한다. 실험 결과의 정량적 분석을 위해 Master scale
을 사용하며, 소음원 심리음향학적 인자의 변화에 따른 불쾌감의 크
기변화를 분석한다. 마지막으로 7장에서는 결론을 통해 전체 내용을 
정리하고 한계점과 후속 연구를 위한 보완점을 제시한다.
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2. 터보프롭 항공기 프로펠러의 공력 및 소음 
해석 기법 검증
본 장에서는 프로펠러의 공력 및 소음 해석 기법에 대한 신뢰성 
검증을 위해 터보프롭 용으로 개발된 프로펠러를 사용한다. 공력 해
석 기법 검증을 먼저 진행한 후 소음 해석 기법에 대한 검증을 진
행하며, 해석 결과와 측정된 공력 및 소음 데이터 간의 비교 및 분
석을 진행한다. 
2.1 공력 검증
본 절에서는 lifting surface 이론 기반의 자유 후류 와류 격자 기
법(free-wake vortex lattice method)을 사용하여 공력 해석을 진행
하였다[37]. 추가적으로 등와선도 후류 모델과 곡선 와류 요소를 적
용하여 해석에 소요되는 계산 비용을 감소시켰으며[38~40], 부분적으
로 발생할 수 있는 압축성 효과와 점성 효과를 고려하기 위해 몇 
가지 correction을 적용하였다. 단, 본 연구에서는 이전에 진행된 많
은 연구들에서 사용된 해석 기법이 동일하게 사용하므로[12~13,41], 
해석 기법에 대한 구체적인 서술은 ‘부록 A’에서 진행하며 본문
에서는 검증을 위해 필요한 절차 및 정보를 살펴보고 결과 분석을 
진행하도록 한다.
2.1.1 해석 및 검증 절차
프로펠러의 공력 성능을 해석 및 검증하기 위해서는 프로펠러 캠
버면 위에 와류 격자 요소를 분포시키는 방법을 결정하고 블레이드 
단면 익형에 대한 2D 공력 계수 테이블 정보를 확인해야 한다. 따라
서 본 절에서는 SR-3 프로펠러에 대해 와류 격자 요소를 분포한 방
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법과 2D 공력 계수 테이블 정보를 확인한 방법에 대해 서술하도록 
한다.
1) 프로펠러 형상 정보 확인
본 연구에서는 공력 해석 기법의 검증을 위해 NASA에서 개발한 
SR-3 프로펠러를 사용한다. SR-3는 SR-1, SR-2 에 이어 터보프롭 
항공기용 프로펠러로 제작된 것으로 이전 모델에 비해 스윕각
(sweep angle)이 큰 것이 특징이다.  
<그림 2.1> 프로펠러 단면 및 제작된 모델 형상 (SR-3) [42~43]
SR-3의 경우 실제 크기에 대해 풍동 실험을 통한 실험적 연구가 진행
되는 등 제시되는 데이터가 많으며 프로펠러 형상에 대해서도 정형화된 
데이터가 존재한다[43]. 또한, SR-3의 경우, 개발 목적 자체가 이후 터보
프롭 항공기의 개발 및 성능 향상을 돕기 위한 것이므로, 이후 3장에 사
용될 공력 해석 기법의 검증을 위해 사용될 수 있는 가장 적절한 프로
펠러로 생각된다. 
따라서 본 연구에서는 SR-3를 활용해 공력 해석 기법 검증을 진행하
였으며, 이를 위해  = 0.240, 0.330, 0.490, 0.655, 0.740, 0.860, 0.990 
의 총 7개의 블레이드 형상에 대해 공력 계수 테이블을 작성하였다.
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2) 자유 후류 와류 격자 기법 적용
자유후류 와류 격자 기법을 적용하기 위해 블레이드 경계면 위의 
와류 격자를 코드 방향으로 3개, 스팬 방향으로 60개 배치하였다. 
또한, 후류 와류의 격자 개수는 스팬 방향으로 16개, 블레이드가 전
진함으로써 발생하는 와류 요소는 108번째 단계까지의 데이터를 활
용해 유도 속도를 계산하였다. 프로펠러가 총 20바퀴 회전할 때까지 
계산된 공력 데이터를 활용해 예측을 수행했다. 계산에 사용된 대기 
조건은  = 1.205kg/m
3,  = 343.42m/s 였다.
<그림 2.2> 프로펠러 단면과 와류 격자를 통해 모사된 프로펠러 형상 (SR-3) [43]
3) CFD를 활용한 블레이드의 2D 공력 계수 테이블 작성 결과
본 연구에서 공력 해석 기법의 검증을 위해 사용된 프로펠러는 
NACA 16과 NACA 65/CA가 혼합된 형태의 프로펠러로 명시되어 있
지만 양쪽의 경우와 모두 다르므로 정형화된 실험 데이터가 존재하
지 않는다.
이러한 경우 일반적으로 vortex panel method를 기반으로 하는 
x-foil 등의 수치 해석 툴을 사용해 효율적으로 공력 계수 테이블을 
작성하나, 본 연구에 사용된 블레이드의 경우 두께가 얇고 캠버의 
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크기가 매우 커 수치 해석 툴을 사용해 공력 테이블을 작성하는데 
어려움이 있었다. 따라서 본 연구에서는 상용툴(Fluent)을 활용해 공
력 테이블을 작성하였으며 이를 공력 해석을 위해 사용하였다. 
공력 해석은 정상상태를 가정해 이루어졌으며, 지배방정식은 
Navier-Stokes 방정식을 사용하였다. 운동량 방정식에서 압력은 2차
로 차분화해 계산되었으며, 운동량과 난류운동에너지 그리고 소산율
은 2차 업윈드 스킴(Second order upwind scheme)을 사용해 차분화
를 진행하였다. 난류 모델로는 SST k-omega모델을 사용하였다. 격
자의 수는 블레이드 형상에 따라 차이가 있으나 대략적으로 12~14
만개의 격자를 사용해 해석을 진행하였다. 계산에 사용된 대기조건
은  = 0.5489kg/m
3,  = -34.53℃,  = 309.7m/s 였다. 
블레이드 형상별 받음각에 따른 공력 계수를 산출하였으며, <그림 
2.3~2.5>를 통해  = 0.655 부분에서의 공력 데이터를 확인할 수 
있다. 받음각 기준 –6~9도 까지 3도 간격으로 계산을 수행하였으며, 
각 받음각에 대해 마하수는 0.1, 0.4, 0.6, 0.8까지 네 경우에 대해 수
행하였다. 결론적으로 7개의 블레이드 형상에 대해 각각 24case의 
계산을 수행하였다. 
계산되지 않은 마하수와 받음각 영역에 대해서는 선형 보간법을 
통해 interpolation과 extrapolation을 수행하였다. 또한 정밀한 공력 
해석을 위해 3D stall delay 모델을 적용하였으며, 이를 통해 3차원 
효과를 보정해 과  값을 산출하였다[44].
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<그림 2.3> 받음각에 따른 공력 계수 계산 결과 (), ( = 0.655)
<그림 2.4> 받음각에 따른 공력 계수 계산 결과 (), ( = 0.655)
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<그림 2.5> 받음각에 따른 공력 계수 계산 결과 (), ( = 0.655)
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2.1.2 결과 분석
NASA에서 풍동 실험을 통해 실험적으로 토크 계수 (Torque 
coefficient()) 와 추력 계수 (Thrust coefficient()를 측정한 결
과와 자유 후류 와류 격자 기법을 사용해 해석을 진행한 결과를 
<그림 2.6~2.9>에서 확인할 수 있다.
비교는 총 2개의 고정된 전진속도(: 0.45 & 0.6)에 대해 advance 
ratio가 변화하는 경우들에 대해 진행되었다. 먼저 전진속도가  : 
0.45 인 경우에 대해 살펴보면, 추력 계수의 경우 오차가 약 3~7% 
로 예측되었으며, 토크 계수의 경우 오차가 2~10% 정도로 예측되었
음을 확인할 수 있다. 특정적인 것은 파워 계수의 경우에는 실험 결
과보다 예측 결과가 크게 나타나며, 프로펠러 끝단에서의 속력()
이 커질수록 그 크기가 더 커진다는 점인데 이는 토크 계수를 구성
하는 유도 항력과 형상 항력 중 형상 항력에 의한 것으로 판단된다. 
유도 항력에 의한 토크 계수는 추력 계수에 의존적이므로 이 증
가할수록 증가하나, 형상 항력에 의한 토크 계수는 이 증가할수
록 감소한다. 결론적으로 2.1.1 절에서 확인한 공력 테이블을 참조해 
형상 항력에 의한 토크 계수를 계산함에 있어 높은 에서 항력 
계수가 줄어드는 정도가 다소 과소평가된 것으로 생각된다. 
이러한 경향성은 전진속도가 0.6인 경우에서도 확인될 수 있다. 전
진속도가 0.6인 경우 추력 계수는 1~6%의 오차를 보이며 토크 계수
는 2~10%의 오차를 보이는데, 양쪽 모두의 경우 전진속도가 0.45인 
경우와 유사한 경향성을 확인할 수 있다. 이는 전진속도가 0.45인 
경우와 마찬가지로 형상 항력에 의한 토크 계수의 특성으로 인한 
것으로 생각된다. 
결론적으로 터보 프롭 항공기용 프로펠러 SR-3에 대한 공력 예측 
결과는 이후 본 연구에서 다루게 될 프로펠러에 대해 공력 예측을 
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위해 사용된 해석 기법의 적절성을 확인해 준 것으로 판단된다. 따
라서 3.1 장에서는 본 예측 기법을 사용해 프로펠러의 공력 예측을 
진행하도록 한다.  
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<그림 2.6> Advance ratio vs Torque coefficient (: 0.45)
<그림 2.7> Advance ratio vs Thrust coefficient (: 0.45)
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<그림 2.8> Advance ratio vs Torque coefficient (: 0.60)
<그림 2.9> Advance ratio vs Thrust coefficient (: 0.60)
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2.2 소음 검증
본 절에서는 효율적 연구 수행을 위해 음향상사법을 적용하며 불
연속 주파수 소음에 대한 소음해석을 수행한다[45~49]. 단, (공력 해
석의 경우와 같이) 이전에 진행된 많은 연구들에서 사용된 해석 기
법이 동일하게 사용되므로[16], 해석 기법에 대한 구체적인 서술은 
‘부록 B’에서만 진행하며 본문에서는 해석 결과를 위주로 살펴보
도록 한다.
2.2.1 결과 분석
본 절에서는 소음 해석 기법 검증을 위해 2.1장에서 자유후류 격자
기법을 통해 예측한 공력 데이터들을 사용하였다. 음향상사법을 통해 
프로펠러에서 발생하는 불연속 주파수 소음 해석을 진행하였으며, 검
증을 위해 예측된 소음도의 크기를 이전 연구에서 진행한 실험 결과
와 비교하였다. 실험이 진행된 풍동 정보와 측정기의 위치는 <그림 
2.10>, <표 2.1>에서 확인할 수 있다. 또한, 본 실험은 두 가지 운용 
조건 하에 대해 진행되었다(<표 2.2> 참고)[50]. 2개의 운용 조건에 대
해 5개의 포인트에 대해 BPF 성분을 검출하였는데, 예측 기법을 사용
한 결과와 실험 결과의 비교 결과는 <표 2.3>와 <표 2.4>에서 확인할 
수 있다[50].
표들을 살펴보면 2개의 운용 조건에 대해 각각 5개의 포인트에 대
해 1st BPF 정보가 나타나 있으며 그에 대해 소음도 예측 결과가 제
시되어 있다. 실험 결과를 살펴보면 모든 경우에 대해 4dB 미만의 크
기 차이가 발생하는 것을 확인할 수 있다. 이는 정량적으로 분석되기
는 어려우나 실험이 진행된 환경에 소음도가 영향을 받은 것으로 생
각된다. 풍동 내부는 closed-loop로 구성되어 있으며 직각 형태의 긴 
육면체로 모사될 수 있다. 측정 포인트는 모든 경우 벽면에 마운트 
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되어 있는 것으로 나타났는데, 이 경우 소음의 반사, 회절, 등의 현상
이 발생할 것으로 예상된다. 반면, 본 연구에서 사용한 예측 방법은 
free-field에서의 음향 전파를 가정했으므로 실험 결과와는 차이가 발
생하는 것이 자명하다. 이러한 상황을 고려했을 때, 풍동 내 여러 효
과로 인해 약 4dB의 소음도 차이가 발생한 것으로 생각된다. 그러나 
결론적으로 풍동 실험결과와의 비교를 통해 소음 예측 방법의 신뢰성
이 확인되었으므로 이를 통해 3.2장에서의 대상 프로펠러의 소음도 
예측을 진행하였다. 
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<그림 2.10> SR-3 프로펠러 풍동 실험 공간 위치 정보[50]
POSITION
TRANSDUCER
A B C D E
TRANSDUCER POSITION (cm.)
Z 33.0 0.95 23.9 45.2 107.4
LH 4.83 10.2 2.54 7.62 31.5
θ (deg.) 75 90 101 110 131









Case 1 0.50 3.06 1.96 5443
Case 2 0.55 3.05 1.94 6111
<표 2.2> SR-3 프로펠러 풍동 실험 소음데이터 측정 시 운용 정보
Measurement Prediction Diff
1 - 116.5 -
2 119.0 118.8 0.2
3 117.0 117.0 0.0
4 117.5 114.6 2.9
5 - 105.1 -
<표 2.3> Case 1: 전진속도  : 0.5
Measurement Prediction Diff
1 120.5 120.9 0.4
2 127.0 124.2 2.8
3 120.0 123.9 3.9
4 119.0 120.3 1.3
5 - 107.2 -
<표 2.4> Case 2: 전진속도 : 0.55
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3. 항공기 내부 소음에 대한 
공력 소음의 영향성 분석
일반적으로 터보프롭 항공기 동체 내부의 소음 정보는 매우 제한
적으로 공개되어 있으며, 공개된 정보 자체만으로는 객실 내부 소음
을 구성하는 소음원들의 특징을 확인하기 어렵다. 때문에 많은 경우 
해석 모델을 사용해 동체 내부 소음 예측을 진행하게 되며, 본 연구
에서도 2장에서 검증된 해석 기법 외 추가적인 해석 모델을 사용해 
동체 내부 소음을 예측한다.
이전의 연구들과 유사하게 본 장에서 사용되는 동체 내부 소음 해
석 모델은 크게 저주파 대역의 톤 소음을 해석하기 위한 부분과 저
주파 이외의 주파수 대역의 광대역 소음을 해석하기 위한 부분으로 
나뉘며, 보다 정확한 예측 결과를 위해 공통적으로 내부 반사 효과, 
벽체 통과 시 소음 저감 효과 등을 고려한다[21~22]. 하지만 터보프
롭과 같이 프로펠러에 의해 운용되는 항공기의 경우 BPF에 의한 톤 
성분으로 인해 지배적으로 내부 소음이 형성될 가능성이 높다는 점
이 이전 연구들을 통해 확인된 바 있으므로[35,51], 저주파 대역의 
톤 소음을 위주로 동체 내부 소음을 해석함으로써 효율적인 연구 
수행이 가능할 것으로 생각된다. 또한 본 연구의 경우 그 목적이 단
순히 동체 내부 소음을 모든 주파수 대역에 대해 정확하게 예측하
는데 있지 않으며, 내부소음을 구성하는 주도적 성분과 저주파 대역
의 톤 소음의 영향성을 확인하는데 있으므로, 본 장에서는 BPF성분
을 위주로 동체 내부 소음 해석 및 예측을 진행한다.  
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3.1 해석 절차
본 장에서는 2장에서 사용된 공력 및 소음 예측기법 외에 동체 내
부 음장을 적절하게 예측할 수 있는 해석 모델을 사용한다. 2장에서 
사용된 공력 및 소음 예측 기법에 대한 해석 절차는 앞서 소개된 
바와 대부분 동일하다. 따라서 공력 특성 해석을 위한 해석 절차와 
소음 특성 해석을 위한 해석 절차를 차례로 언급하되, 2장에서 언급
된 부분과 차이가 있는 부분에 대해 집중해서 서술하도록 한다.
3.1.1 공력 특성 해석
터보프롭 항공기용으로 설계된 프로펠러에 대해 공력 특성 해석을 
진행한다. 해석 절차는 2.1.1장에 언급된 바와 동일하게 프로펠러 캠
버면 위에 와류 격자 요소를 분포시키는 방법을 결정하고 블레이드 
단면 익형에 대한 2D 공력 계수 테이블 정보를 확인하는 방식으로 
진행된다. 단, 해석에 프로펠러의 형상과 항공기 운항 정보는 검증
에 사용된 형상 및 운항정보와 다르며 이를 정리하면 다음과 같다.
1) 형상 정보 확인
본 장에서는 <그림 3.1>과 같은 형상의 프로펠러를 활용해 연구를 
진행한다. 그림을 확인해면 SR-3와 마찬가지로 twist와 sweep이 모
두 큰 형태로 이루어져 있음을 확인할 수 있다. 
<그림 3.1> 실제 프로펠러 형상과 와류 격자를 통해 모사된 프로펠러 형상
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본장에서는 공력 해석을 위해  = 0.22, 0.61, 0.81, 0.91, 0.97, 
0.99 의 총 6개의 블레이드 형상에 대해 공력 계수 테이블을 작성하
였으며, 이를 활용해 공력 성능 해석을 진행하였다. 
2) 운항 정보 확인
본 연구에서는 실제 순항 상태의 운항 정보를 기반으로 공력 특성 
해석을 진행하였다. 공력 특성 해석을 위한 구체적인 운항 정보는 







Kinematic viscosity 2.8×10-5 m2/s
flow velocity 185.3 m/s
Mach number 0.6 -
dynamic viscosity 1.53692×10-5 Pa·s
<표 3.1> 실제 터보프롭 중형항공기 운항 정보
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3.1.2 소음 특성 해석
소음 특성에 대한 해석 절차는 항공기 동체로 인해 2.2.1절에서 소
개된 바와 다소 차이가 존재한다. 본 장에서는 동체로 인한 효과를 
고려하기 위해 이전 연구에서 개발된 내부음장 해석 모델과 반실험
식을 사용한다[21~22,53~54]. 
내부 음장 모델은 동체 표면을 패널(Panel)화하여 각 패널을 하나
의 소음원으로 설정하고 동체 내부의 음장을 예측하는 방식으로, 각 
패널 중심에서의 시간에 따른 압력 값들을 통해 수음점에서의 음압
을 정확도 있게 예측할 수 있는 방법을 제시하고 있다. 또한 해석 
모델에서는 동체 내 반사효과를 고려할 수 있는 실험식을 제시하고 
있으며 동시에 투과 특성을 해석하기 위한 방법을 제시하고 있는데, 
본 연구에서 집중하고자 하는 톤 성분으로 인한 소음특성을 예측하
기에는 비교적 효율적이지 못한 방법을 선택하고 있다. 따라서 본 
연구에서는 실험적 방법을 통해 제시된 반실험식을 사용해 투과 특
성을 고려하였다[35,54].
<그림 3.2> 동체 표면 패널화를 통한 내부 음장 예측 모델 개념도 [22]
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정리하면, 해석 절차는 총 네 단계로 나뉘며 각각 ⓵ 음향상사법
을 통한 동체 외부 음장 해석, ⓶ 투과 특성을 고려한 동체 효과 해
석, ⓷ 로터, 동체 표면, 수음점 간의 상대적 위치에 따른 동체 내부 
반사 효과 해석, ⓸ 자유 방사로 인한 동체 내부 음장 해석으로 요
약할 수 있다.
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1) 동체 외부 음장 해석
동체 내부 음장을 예측하기 위한 해석모델은 앞서 <그림3.2> 에서 
살펴본 바와 같이 동체 표면을 패널화하여 각 패널을 하나의 소음
원으로 설정한다. 본 연구에서는 동체 표면을 이전 연구[22]에서 수
행한 바와 유사한 크기로 패널화 하였으며 (반경 방향으로 20, 축 
방향으로 100), 각 패널에서의 BPF성분별 시간에 따른 압력값을 2.2
절에서 소개된 음향상사법을 통해 계산하였다. 또한, sampling 
frequency는 14478.8Hz로 설정되었으며, (동체 양쪽에 위치한 로터 
효과를 고려하기 위해) 이전 연구에서 수행한 바와 같게 동체 중앙
의 xz 평면을 중심으로 서로 반대 방향에 위치한 패널들의 압력 값
은 동일하게 설정하였다.
계산된 압력값을 토대로 각 패널에서의 소음도(dB) 값을 산출하였
으며 이를 통해 현 단계에서도 BPF 성분으로 인한 동체 내 톤 소음
의 영향을 간접적으로 확인할 수 있다. <그림 3.3> 를 통해 동체 외
부에서 로터에 가장 가까운 지점의 소음도가 가장 큰 것을 확인할 
수 있다.
<그림 3.3> 동체 표면 격자 및 소음 해석 결과
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2) 투과 특성 적용
본 연구에서는 객실 내부의 소음도에 대한 공력 소음의 영향성을 
보다 정확하게 판단하기 위해, 해석 과정 내에서 음파가 동체를 통
과할 때 발생하는 투과 특성을 고려한다. 이를 위해 이전 연구에서 
도출한 반실험식을 사용하는데, 이는 수식적으로 <식 3.1>과 같이 
나타낼 수 있다[35,54]. 
 log
             <식 3.1>
  log  
 
      <식 3.2>
식에서 는 동체 표면 안쪽과 바깥쪽 간의 소음도 차를 나타내
며, 은 동체 벽면으로 인한 투과 손실(Transmission loss)을 의미
한다.  은 입사된 음파의 파워와 투과된 음파의 파워간의 비율을 
나타내며, 수식으로 나타내면 <식 3.2>와 같이 나타낼 수 있다. 또한 
는 동체 내벽면의 흡음 계수(Absorption coefficient), 는 동체 내
벽면 쪽의 면적, 는 동체 외벽면 쪽의 면적을 의미한다. 
와 는 동체의 Geometry를 통해 쉽게 계산할 수 있는 반면, 
와 값은 실험적으로 확인하는 것이 가장 이상적인데, 본 연구
에서는 본 연구와 동일한 벽면 및 벽면 구성성분을 통해 실험적 연
구를 진행한 이전 연구에서 제시한 와 값을 활용해 투과 특성
을 고려하였다[6,52]. 
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<그림 3.4> 중형항공기 동체 TL (Transmission Loss) 정보 
<그림 3.5> 중형항공기 동체  (Absorption coefficient) 정보
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3) 내부 반사 효과 적용
동체 내부 음장 해석 모델에서는 동체 내부의 반사 효과를 고려할 
수 있는 실험식을 제시하고 있다. 수식적으로는 <식 3.3>과 같이 나
타낼 수 있으며, 는 동체에 대한 음파의 입사각, 는 반사효과를 
고려한 후의 음파의 진폭, 는 반사 효과를 고려하기 전의 음파의 
진폭을 나타낸다. 
  
            <식 3.3>
동체 표면의 각 패널의 위치에 따른 입사각은 <그림 3.6>를 통해
서 정의될 수 있다.
<그림 3.6> 음파의 입사각(Incidence angle, ) 개형도
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4) 동체 내부 음장 해석
1)~3)의 해석 과정과 더불어 동체 각 패널의 중심점에서 수음점까
지 소음의 자유방사 효과를 고려하며, 이를 통해 수음점에서의 시간
에 따른 BPF 성분별 압력 데이터를 산출한다. 
 ∝ 

,    


            <식 3.4>
  

                     <식 3.5>
각 성분들의 진폭은 3차원 음장 내 자유 방사 효과를 고려해 예측
하였다. 로터에서 동체 표면까지의 거리를 , 동체 표면에서 수음
점까지 거리를 로 설정하였으며, <식 3.4>를 통해 수음점에서 BPF 
성분별 진폭 크기를 계산하였다. 또한, 각 성분별 위상각은 관찰자 
시간()과 음원 시간()간의 관계를 통해 계산하였다.(<식 3.5> 참고)  
<그림 3.7> 동체 표면, 수음점 및 원점 위치 설명 도식도
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3.2 해석 결과 분석
BPF 성분을 중심으로 항공기 내부 수음지점에서 예측된 소음데이
터와 운항시 측정된 측정 데이터를 비교한 결과를 <그림 3.8>을 통
해 확인할 수 있다. 
<그림 3.8> 측정 결과와 예측 결과 비교 
: BPF 성분이 포함된 1/3 옥타브 밴드 스펙트럼 및 전체 소음도 크기 정보
그림에서 1st(85Hz), 2nd, 3rd BPF가 포함된 각 주파수 대역에 대해 
모두 3dB 이하의 오차를 보이고 있음을 확인할 수 있다. 또한 측정
된 전체 소음도의 크기와 예측된 톤 소음의 전체 크기와의 비교를 
통해 내부 소음에 대한 톤 소음의 지배적 영향성을 확인할 수 있다. 
그림을 세부적으로 살펴보면 1st BPF가 포함된 주파수 대역의 경
우보다 나머지 두 주파수 대역에서 발생하는 오차가 더 큰 것을 확
- 36 -
인할 수 있는데, 이는 상대적으로 주파수 대역 내 톤 소음이 차지하
는 비중이 1st BPF가 포함된 주파수 대역에 비해 더 작기 때문으로 
판단된다. 즉, 1st BPF가 포함된 주파수 대역의 경우에는 톤 소음의 
크기가 광대역소음에 비해 절대적으로 크지만, 나머지 두 주파수 대
역의 경우에는 상대적으로 광대역 소음의 크기가 클 것으로 예상되
며 이에 대해서는 후속 연구에서 다뤄질 필요가 있을 것으로 판단
된다. 
결론적으로, 본 장의 연구를 통해 동체 내부 소음에 대해 (공기전
달소음 중) 톤 소음이 차지하는 지배적 영향성을 확인하였으며, 2~3
장을 통해 알아보고자 했던 공력 소음의 내부 소음에 대한 기여도
를 신뢰성 있게 확인한 것으로 판단된다. 
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4. 항공기 내부 소음에 대한 
심리음향학적 인자의 인지 한계 평가
본 연구에서는 2~3장의 해석적 연구 기법을 활용해 항공기 내부 
음장에 대한 BPF 성분의 지배적 영향성을 확인하였다. 이어서 4~6
장에서는 내부 소음에 대한 저감 방안으로서 능동소음제어기법의 
적용 효과를 확인하고자 한다. 하지만 제어기법의 실질적 적용 연구
를 수행하기 전에 먼저 항공기 내부소음에 대한 (사람들의) 인지적 
특성을 실험적으로 확인할 필요가 있다. 
따라서 본 장에서는 항공기 내부 소음에 대해 주파수 대역별 크기 
변화에 대한 피험자들의 인지 한계를 확인하며, 심리음향학적 측면
에서 결과를 분석한다. 이를 통해 항공기 내부 소음의 음질 특성에 
대한 이해도를 높일 수 있을 것으로 기대되며, 이후 진행될 능동소





본 장에서는 항공기 내부 소음에 대해 심리음향학적 인자의 인지 
한계를 평가하기 위해 여러 자극음(stimuli)을 생성하며 이를 통해 
청감 평가를 진행한다. 일반적으로 이러한 청감실험을 진행하는 경
우 자극음을 생성하기 위한 기본음(basic sound source)이 필요한데, 
본 연구의 경우 기본 자극음으로 사용될 수 있는 음원 형태의 자료
가 존재하지 않는다. 따라서 본 연구에서는 기본음 생성을 위해 항
공기 내·외부 소음에 대한 합성 방법에 대한 이전 연구 결과를 활
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용하였다[55].
항공기 소음의 경우 내부와 외부에서 발생하는 소음 특성이 각각 
다르며 각각에 대해 다른 메커니즘을 통해 소음원을 생성할 수 있
다. 외부의 경우 shifted doppler effect를 고려해야하는 등의 문제가 
있을 수 있으나 항공기 내부 소음의 경우에는 BPF로 인한 tone 성
분과 1/3옥타브 밴드 기준 broadband noise를 합성함으로써 신뢰성 
있는 내부 소음을 생성할 수 있다[55]. 또한 본 연구의 경우 소음특
성이 시간에 따라 크게 변화하지 않는 크루즈 상태의 소음에 대해 
연구를 진행하므로, 시간에 따라 소음특성이 변화하는 이륙 및 착륙 
상태의 소음원을 합성하는 것보다 훨씬 신뢰성 있는 소음원을 생성
할 수 있다.
따라서 기존의 연구 결과와 항공기 내부에서 측정된 음원에 대한 
1/3 octave band spectrum 자료를 바탕으로 컴퓨터 내부에서 기본음
을 생성할 수 있으며, 이를 통해 본 장에서 수행되는 실험을 진행할 
수 있을 것으로 예상된다. 그러나 합성된 소음원은 이후 연구 (5장: 
3차원 공간 내 능동소음제어 연구 등)에서 지속적으로 기본음으로 
사용되므로 연구의 일관성을 위해서는 실제적으로 중형항공기 내부
에 탑승한 승객이 인지하게 되는 음향장을 가능한 정확하게 모사하
는 과정이 병행되어야 한다. 즉, 컴퓨터 내부에서 생성된 소음원을 
기준으로 하되, 실제 3차원 공간 내 방사된 소음이 측정지점에서 어
떻게 관측되는지 살펴보고 관측 결과를 항공기 내 소음 측정 결과
와 비교함으로써 둘 간의 만족할만한 유사성이 나타나는지 확인할 
필요가 있다.  
음향장 모사와 관련하여 이전 연구들에서 Kirchhoff-Helmholtz 
integral equation을 사용해 음향장 외부를 구형의 마이크로폰 어레
이로 감싸 내부 음향장을 가능한 정확하게 모사하는 방법 등이 제
시된 바 있으며[56], 마이크로폰 어레이 외에도 실제 동체와 유사한 
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목업(mock-up) 시스템을 구성해 실제와 유사한 상황에서 실험적 연
구를 진행하기 위한 방법이 제시된 바 있다[57~58]. 하지만 이런 방
법들을 사용해 음향장을 모사하는 것은 본 연구에서 지향하는 연구 
방법론을 넘어서는 것이며, 보다 정확하게 음향장을 모사하고 조절
하기 위한 연구는 그 자체로 학술적 의미를 지니는 독립적인 연구 
분야로 다뤄질 필요가 있다. 따라서 본 연구에서는 승객이 실질적으
로 소음을 인지하게 되는 수음점 근처에서의 음향장을 항공기가 운
항되는 상황과 유사하게 모사하는 방법을 사용하였다. 이 경우 공간 
내 다른 지점에서의 음향학적 유사성은 찾기 어려우나, 항공기에 탑
승한 승객이 인지하게 되는 음향장이 보다 정확하게 구현될 수 있
으며 비교적 작은 수의 실험 장비들을 통해 실험적 연구를 진행할 
수 있다는 장점이 있다. 
측정된 동체 내부 소음 데이터를 기반으로, 음장 구현을 위해 설
치된 스피커 정보는 <그림 4.1>에서 확인할 수 있다. 또한, 수음점에
서 음장을 구현하기 위해 <그림 4.2>의 feedback 시스템을 활용하였
으며 다음과 같은 방식을 통해 구동되었다. 컴퓨터 내부에서 생성된 
소음원이 스피커를 통해 출력된 후 수음점에서 HATS를 통해 입력
되면 음원의 주파수 정보가 실시간으로 1/3 octave band spectrum 
graph로 출력된다. 생성 및 출력된 데이터와 <그림 4.3>의 (항공기 
내부) ‘측정’ 데이터를 비교해 모든 주파수 대역의 데이터가 3dB 
미만의 오차를 가질 때까지 생성된 소음원의 1/3 octave band 
spectrum data를 조절하였다. 또한 두 데이터 간의 유사성을 최종적
으로 음질 분석을 통해 확인하였다(<표 4.1>). 분석결과 두 음원 간
의 Loudness 차이는 약 1.4 sone, Sharpness 차이는 약 0.02 acum 
임을 확인하였다. 이는 전체 크기 대비 2% 정도의 오차가 발생한 
것으로 두 데이터의 음질이 매우 유사함을 확인할 수 있었다. 최종
적으로 마련된 기본음에 대한 정보는 <그림 4.3>에서 확인할 수 있다.
- 40 -
<그림 4.1> 실험 공간 내 음향장 생성을 위한 스피커 위치 정보 (단위: cm)
<그림 4.2> 음장 구현을 위한 피드백 시스템 구성도
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<그림 4.3> 최종 사용된 기본음 정보
Loudness Sharpness
객실 내부 측정 66.35 1.31
실험 공간 내부 합성 67.70 1.29
<표 4.1> 능동소음제어 전·후의 음질 분석 결과
- 42 -
2) 자극음 생성 
생성된 기본음을 기반으로 주파수 밴드별 크기 변화를 인지할 수 
있는 자극음을 생성하였다. 일반적으로 자극음은 정형화된 음원 형
태로 나타나나 본 장에서 사용되는 실험 방법의 경우 실험자의 반
응에 따라 자극음의 주파수 성분이 변화하게 되므로 주파수 밴드별 
크기를 변화시킬 수 있는 형태로 자극음을 생성하였다. 
주파수 대역의 크기는 주파수 성분의 크기 변화를 피험자가 충분
히 인지할 수 있도록 critical band rate를 기준으로 6bark씩 나눠 설
정하였다[59]. (<그림 4.4> 참고) 또한, 각 주파수 밴드별 크기 변화
가 가능하도록 밴드별 두 가지 종류의 필터를 사용하였으며, 사용된 
필터에 대한 특성은 <표 4.2>에서 확인할 수 있다. 
<그림 4.4> 주파수 크기 대역 설정 방법 예시
음원이 각 필터를 통과하는 경우 stop-band와 pass-band 구간을 
설정하게 되어 있으며 이 구간이 짧으면 짧을수록 기본음의 특성이 
자극음에 왜곡되지 않고 반영될 수 있다. 하지만 지나치게 짧은 구
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간 설정은 오히려 통과한 음원의 성질을 왜곡할 수 있으므로 적절
한 구간 길이를 설정하는 것이 중요하다. 본 실험에 사용된 필터의 
경우 구간 길이를 가능한 짧게 유지하면서도 가능한 자극음에 기본
음의 특성이 왜곡되어 반영되지 않도록 설계되었으며 밴드별 필터
를 통과한 두 음원을 중첩한 결과물들과 기본음과의 비교를 통해 














Band 3 1720 4400
Band 4 4400 15500
<표 4.2> 자극음 생성을 위해 사용된 필터 정보
설계된 필터를 활용해 밴드별 각 두 종류의 음원이 생성되었으며, 
이를 통해 원하는 만큼 주파수 성분의 크기 변화가 가능하다. 예를 
들어 1번 주파수 밴드의 크기를 5dB 증가시켜야 될 경우, low-pass 
필터를 통과한 음원의 크기를 5dB 증가시킨 뒤 high-pass 필터를 통
과한 음원과 중첩시키는 방식으로 주파수 성분의 크기 조절이 가능
하다(<그림 4.5> 참고). 결론적으로 필터를 통과한 밴드별 두 종류의 
음원, 총 8종류의 음원을 통해 실험을 진행하였다.
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<그림 4.5> 주파수 대역 내 크기 변화 예시
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4.1.2 실험 환경
청감 실험을 수행하는데 있어 가장 중요한 부분 중 하나는, 자극
음이 얼마만큼 정확하게 피험자에게 인지되는지를 살펴보는 것이다. 
본 실험에서는 <그림4.6>과 같이 playback system을 구성하였다. 
playback 시스템은 자극음이 재생되어 피험자들의 고막에 도달하는 
순간까지의 전달 과정을 의미하는데, 본 연구에서는 desktop, sound 
card, headset을 통해 playback system을 구성하였다. 음원은 노트북
에서 .wav 파일 형태로 재생되며 headset의 digital-to-analog 
converting 과정을 통해 피험자에게 인지된다. 또한 연결과정 상에서 
발생할 수 있는 주파수 성분 왜곡을 최대한 줄이기 위해 sound card
를 사용하였다. 
이렇게 구성된 playback 시스템의 신뢰성을 확인하기 위해 <그림 
4.7>과 같이 playback 시스템의 frequency characteristic을 실험적으
로 확인하였다. 확인한 결과 2000Hz 근방에서 부분적으로 증폭이 일
어나며 15kHz 이상 부분에 대해 상당한 왜곡이 일어남을 확인할 수 
있었다. 하지만 본 연구에서 관심 있는 주파수 대역은 15.5 kHz 이
내로 한정되며 15kHz 이상의 주파수 성분의 경우, 대부분 관심 주파
수 대역에 해당하지 않는다. 또한, 2000Hz 근방의 증폭은 자극음을 
생성하는 단계에서 충분히 조절 가능하므로, 본 실험을 위해 구성된 
playback 시스템의 경우 그 신뢰성이 보장될 수 있도록 구성되었음
을 확인할 수 있었다. 
구성된 playback 시스템에 대해 재생된 음원의 크기와 피험자들에
게 인지되는 음원의 크기를 동일 수준으로 보정하였다. 보정을 위해
서 LAN-XI와 dummy head를 활용해 feed-back system이 구성했으
며, 70dB(A)의 pink noise 음원을 활용해 양쪽의 음원 크기가 동일한 
수준으로 설정될 때까지 보정 과정이 진행되었다. 
실험은 다른 외부 자극으로 인해 실험 결과가 왜곡되는 것을 방지
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하기 위해 무향실에서 진행되었다. (크기: ××, 배경소
음:20dB(A), cut-off frequency: 200Hz) 또한 실험자의 수는 총 50명
으로, 남자 34명 여자 16명으로 구성되었다.
<그림 4.6> 자극음 재생에 사용된 플레이백 시스템(playback system) 구성도 
<그림 4.7> 플레이백 시스템의 주파수 특성 (Frequency characteristic)
(Solid: 왼쪽 귀, Dash: 오른쪽 귀)
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4.1.3 실험 절차
1) Audio screening test
Audio screening test는 피실험자의 청감 능력을 평가하여 청감 실
험 가능 여부를 판별하기 위해 진행되는데, 본 실험에 앞서 실험에 
참여하는 50명에 대해 audio screening test가 진행되었다. 검사는 
125Hz ~ 8kHz 범위의 옥타브 밴드 중심 주파수(octave band center 
frequency)를 가지는 순음(pure tone)을 이용하며 진행된다. 테스트 
진행을 위해 먼저 기준가청음압레벨(reference equivalent threshold 
sound pressure level, RETSPL)에서 5dB 간격으로 45 dB까지의 크기
를 가지는 순음을 준비한다. 다음으로 각 순음을 피험자에게 들려준 
후 피험자가 해당 순음을 인지할 수 있는지 여부를 확인한다. 순음
은 크기가 큰 순음에서 작은 순음 순으로 들려주며, 해당 주파수 대
역의 기준 가청 음압 레벨보다 15~20dB 큰 순음을 피험자가 인지할 
수 있는 경우 해당 주파수 대역에 대한 청감 능력이 정상적인 것으
로 판단한다[60]. 실험 결과 50명 모두 정상으로 나타났기 때문에, 
이들을 피실험자로 하여 청감 실험을 진행하였다.
2) 항공기 소음과 관련성 있는 심리음향학적 인자 설정
본 실험에서는 ‘4개의 주파수 밴드 대역에 대해 밴드 내 음원의 
크기가 얼마나 커지거나 작아질 때 사람들이 심리음향학적 인자의 
변화를 인지할 수 있는가’에 대한 대답을 통해 항공기 소음 내의 
주파수 성분 변화와 심리음향학적 인자의 인지적 변화 간의 상관관
계를 살펴보고자 한다. 그런데 효율적이고 신뢰성 있는 실험 진행을 
위해서는 우선 어떤 심리음향학적 인자를 통해 실험을 진행할 것인
가에 대한 고려가 선행되어야 한다. 이를 위해 먼저 항공기 내부 소
음과 관련성 있는 단어를 결정하고 결정된 단어들 간의 통계적 분
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석을 통해 심리음향학적 인자를 도출해야하나, 이전에 진행된 선행 
연구에서 항공기 내부 소음에 대한 심리음향학적 인자를 도출한 결
과가 존재하므로 이를 활용해 본 연구를 수행하였다[34]. 항공기 내
부 소음의 경우 심리음향학적 인자 중 ‘Loudness’와 
‘Sharpness’가 연관성이 가장 큰 것으로 이전 연구를 통해 도출된 
바 있는데, 각 인자들에 대한 정성적 의미와 계산 방법 등을 간략히 
살펴보면 다음과 같다.
가) Loudness
Loudness의 경우 ‘크기’로 대표되는 소음의 특성이 사람들에게 
어떻게 인지되는지를 정량화한 것으로, 단위로는 sone, pone이 사용
된다. Loudness는 심리음향학적 지표 중 유일하게 ISO (International 
Organization for Standardization)에 정식으로 등록되어 있는 단위로, 
여러 심리음향학적 연구에 적극적으로 활용되고 있다. 또한 
Loudness를 계산하기 위한 모델로는 등라우드니스 선도(equal 
loudness level contour)를 이용한 Stevens의 방법[61], critical band를 
기반으로 마스킹 효과를 반영한 Zwicker의 방법[59], 그리고 마지막
으로 critical band가 아닌 ERB(equivalent rectangular bandwidth)를 
기반으로 마스킹 효과를 반영한 Moore & Galsberg 모델이 있다[62]. 
이 중 본 연구에서는 청각 기관의 특성을 가장 잘 반영한다고 알려
져 있으며 가장 널리 사용되고 있는 Zwicker의 모델을 사용해 연구
를 진행한다.
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<그림 4.8> Loudness 계산 과정 예시
Loudness의 계산 과정은 <그림 4.8>를 통해 확인할 수 있다[59]. 
먼저 주파수 스펙트럼의 가로축을 주파수(20~20kHz)에서 critical 
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
        <식 4.1>
그리고 <식 4.1> 의 결과값을 기반으로 해당 주파수 대역의 저주
파 부분과 고주파 부분에 masking pattern을 추가함으로써 
excitation level을 계산하고, excitation level과 <식 4.2>을 통해 











      <식 4.2>
마지막으로 specific loudness level 그래프의 아랫부분을 적분하여 





 ′                <식 4.3>
그러나 실제로 이러한 연산 과정을 수행하는 과정이 다소 복잡하
고 효율적이지 못하므로 현재 많은 연구에서는 ISO에서 제안하는 
방식으로 loudness level값을 계산하고 있다. ISO에서는 1/3 octave 
band level로부터 specific loudness level을 근사하는 방법을 제안하
고 있는데, masking pattern으로 인한 효과를 고려하는 과정을 생략
하고 <식 4.2>의 계수를 0.23에서 0.25로 변환하는 방법을 제시하고 
있다. 본 연구에서도 보다 효율적인 연구 진행을 위해 ISO에서 제안
한 방법을 통해 Loudness값 계산을 수행한다. 
나) Sharpness
Sharpness의 경우, ‘날카로움’으로 대표되는 소음의 주파수 특
성이 사람들에게 어떻게 인지되는지를 정량화한 것으로, 단위로는 
acum 이 사용된다. sharpness의 경우 ISO에 등록되어 있지는 않으
나, 소음의 성질을 표현하는데 ‘크기’와 함께 가장 중요한 것으로 
생각되는 ‘주파수 특성’을 정량화한 것으로 Loudness와 함께 여
러 심리음향학적 연구에서 가장 많이 사용되는 심리음향학적 인자
이다. Sharpness를 계산하기 위한 모델은 Bismarck에 의해 처음으로 
제안된 바 있으며[63], 이후 Zwicker 등에 의해 개선된 모델이 발표
된 바 있다[59]. 이 중 본 연구에서는 Loudness의 경우와 마찬가지로 
Zwicker의 모델을 활용해 Sharpness 값을 계산한다. 
Zwicker은 Loudness 계산 과정에서 언급된 specific loudness level 
계산 결과에 가중 함수(weighting function)을 적용하는 방식을 통해 
sharpness level을 계산하는데, 계산 과정에 사용된 가중 함수는 <식 











             <식 4.4>
   for ≤ × for           <식 4.5>
3) 심리음향학적 인자의 인지 한계 평가 실험
실험은 총 두 단계로 진행되었다. 먼저 피험자들은 Loudness 에 
대해 주파수 성분 변화를 통한 인지 한계 평가 실험을 진행하였으
며, 이후 동일한 방법을 통해 Sharpness에 대한 청감 실험을 진행하
였다.  
본 실험에서는 평가를 위해 ‘1-up 1-down stepping rule’을 사
용하였다. 이 방법은 ‘인지 한계’나 ‘주관적 부분 라우드니스’ 
등을 평가하는데 사용되는데, 일련의 과정을 통해 편향된 실험 결과
가 발생하는 것을 막아주는 것으로 알려져 있다[64]. 피험자들은 변
화가 없는 음원과 실험자가 주파수 밴드별 크기 변화를 준 음원에 
대해 “두 소리 간에 ‘크기’ 또는 ‘날카로움’에 대한 인지적 
변화가 느껴지는가?”에 대해 ‘그렇다’ 또는 ‘그렇지 않다’로 
대답할 수 있다. 또한 피험자들은 여러 단계를 거쳐 실험을 진행하
게 되는데, 실험 시작과 함께 소음원에 대해 인지적 변화가 느껴지
는지를 질문 받는다. 이에 ‘그렇다’라고 대답하는 것과 ‘그렇지 
않다’라고 대답하는 경우 다음 단계에서 소음원의 크기가 각각 서
로 다른 크기로 달라진다. ‘그렇다’라고 대답하는 경우 소음원의 
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크기는 작아지며 ‘그렇지 않다’라고 대답하는 경우 소음원의 크
기는 커진다. 피험자가 ‘그렇다’라고 대답하다가 ‘그렇지 않다’
라고 대답하는 경우 소음원의 크기는 커지는데 이 때 소음원이 커
지는 정도는 앞 단계에서 소음원이 작아지는 정도보다는 작다. 반대
의 경우도 이와 동일한데, 결론적으로 피험자의 대답이 바뀌는 경우 
소음원의 크기의 변화 방향이 달라진다(<그림 4.9> 참고). 위와 같이 
피험자의 대답이 바뀌는 과정을 6회 이상 진행하였으며 마지막 4회
의 결과를 평균해서 각 주파수 밴드에 대한 인지 한계 값을 결정하
였다.
본 실험은 실험자가 직접 음원을 재생하는 등의 작업을 수행하지 
않고 피험자가 원하는 만큼 실험에 집중할 수 있도록 하기 위해 
Matlab의 script를 통해 진행되었다. 
<그림 4.9> 1-up 1-down stepping rule 예시
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4.2 실험 결과 분석
4.2.1 Loudness 인지 한계 분석
피험자들의 인지 한계 평가 결과를 <표 4.3>에 나타내었다. 실험 
결과를 살펴보면 증가하는 방향에 대한 인지 한계 평가 결과는 
band 1부터 band 4까지 정확하게 나타나나, 감소하는 방향에 대한 
평가 결과는 band 1에 대해서만 존재함을 확인할 수 있다. 이는 피
험자들의 대부분이 band 2~4에 대해 감소하는 방향에 대한 인지 한
계를 찾을 수 없다는 반응을 보인 것에 대한 결과로, 해당 주파수 
밴드 대역에 대한 크기 성분의 감소가 피험자들의 ‘크기’에 해당
하는 인지 변화에 영향을 미치지 못한 것으로 생각된다.
지표 band 1 band 2 band 3 band 4
SPL
(dB)
증가 1.8 9.8 10.4 9.9
감소 -2.6 - - -
Loudness
(sone)
증가 3.32 15.40 13.63 6.23
감소 -4.25 - - -
<표 4.3> Loudness 인지 한계 측정 결과 (base: 67.70sone)
이러한 결과는 주파수 밴드별 크기 변화에 대한 음원의 specific 
loudness 그래프 변화를 확인함으로써 분석될 수 있다. 기본 자극음
에 대해 band 2, band 3, band 4의 성분이 제거된 음원에 대한 
specific loudness 그래프를 <그림 4.10>를 통해 확인할 수 있다. 그
래프를 확인해보면 기본 자극음에 대한 specific loudness와 주파수 
밴드 성분이 각각 제거된 경우에 대한 specific loudness 그래프 간
의 차이를 가시적으로 확인할 수 있다. 또한, 각 밴드 성분이 제거
된 경우에 대한 loudness 변화량은 (specific loudness의 아랫부분 면
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적이 피험자가 청각 기관을 통해 실질적으로 인지하는 소음의 크기
를 의미하는 것을 고려할 때) 그래프 아랫부분의 면적 차이로 환산
될 수 있는데, (증가하는 방향의) Loudness의 인지 한계 값과 비교해 
본 결과 각 loudness 변화량이 인지 한계 값에 미치지 못함을 확인
할 수 있었다. 결론적으로, band 2~4의 주파수 성분 크기의 감소를 
통해 ‘크기’에 대한 인지적 변화를 느낄 수 없는 것이 자명할 것
으로 생각되며, band 2~4의 크기가 감소하는 경우에 대한 인지 한계 
평가 값을 제외한 나머지 수치들을 이용해 결과 분석을 진행하는 
것이 보다 효율적인 연구 진행에 도움이 될 것으로 판단되었다.  
<그림 4.10> 각 주파수 대역 성분 제거 전·후 비교 (Specific loudness)
<표 4.3>에 나타난 실험 결과를 살펴보면 주파수 밴드별 차이가 
있지만 대략 5~22% (3.32 ~ 15.40sone)의 주파수 밴드별 크기 변화를 
통해 사람들이 Loudness에 대한 전체 크기 변화를 인지하는 것으로 
- 55 -
나타났다. 또한 소음도 레벨과 loudness 레벨 양쪽 모두의 경우, 주
파수 밴드 대역 내의 소음 변화가 1번 밴드에서 가장 민감하게 인
지된다는 사실을 확인할 수 있었다. 이러한 실험 결과는 항공기 소
음원의 specific loudness 그래프를 통해 더욱 분명하게 설명될 수 
있다.
<그림 4.10>을 살펴보면 1번 밴드 대역(1~6 bark)에서 가장 
specific loudness가 큼을 알 수 있는데, specific loudness 그래프 아
래 면적이 클수록 전체 음원의 크기가 크게 인지된다는 사실을 고
려해 볼 때 밴드 내 같은 소음의 크기 변화(dB)로 인해 가장 큰 그
래프 아래 면적 변화가 야기되는 1번 밴드 대역의 소음 변화에 사
람들이 가장 민감하게 반응할 것이라는 점을 예측할 수 있으며 실
험 결과들을 통해 이러한 사실을 확인 할 수 있다. 또한, 저주파성
분 내에 존재하는 ‘booming’ 성분에 대하여, 다른 주파수 대역에 
비해 사람들이 더 민감하게 크기 및 불쾌감 변화를 인지할 것을 가
정하고 진행한 여러 연구 결과를 통해 1번 밴드에 의한 주도적 영
향성이 더 정확하게 설명될 수 있을 것으로 판단된다[59,66~67]. 이 
외에도 본 실험에 사용된 자극음의 경우 저주파 대역의 크기가 다
른 주파수 성분에 비해 월등히 크므로 (주파수 밴드 성분의 상대적 
크기에 대한 영향으로) 전체적 크기 인지에 대한 1번 밴드의 영향성
을 보다 명확하게 확인할 수 있었던 것으로 생각된다. 
본 실험은 자극음의 크기 변화의 시작점을 측정한다는 점에서 문
헌[59]에 제시된 JNDL(just noticeable differences in level) 평가 결
과와 비교·분석 될 수 있다. JNDL은 사람이 인지할 수 있는 최소
한의 소음의 크기 변화 level을 의미한다. 문헌에서는 두 white 
noise 간의 JNDL을 측정한 결과, LPF를 통과한 white noise 간의 측
정 결과 그리고 1kHz tone noise에 대한 측정 결과를 제시하고 있
다. 
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먼저, white noise의 경우 크기에 따라 결과가 달라지지만, 평균적
으로 0.5dB의 크기변화를 피험자들이 인지할 수 있는 것으로 평가하
였다. 또한 LPF를 통과한 white noise의 경우 30~70dB 영역에 대해 
1~0.5dB까지 JNDL이 변화하는 것으로 확인되었다. 마지막으로 사인
파의 경우, 20~100dB 영역에 대해 1~0.15dB까지 JNDL이 변화하는 
것으로 확인되었다(<그림 4.11~4.12> 참고). 
- 57 -
<그림 4.11> 소음의 크기에 따른 JDNL 변화 (white noise)
<그림 4.12> 소음의 크기에 따른 JDNL 변화 (1kHz)
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본 실험을 통해 도출된 결과에 따르면, 크기 변화를 인지하기 위
한 (각 주파수 밴드별 크기 변화에 의한) 전체 소음의 크기 변화량
은 밴드별로 차이가 있으나 모든 경우 0.5dB 이상으로 확인되었으
며, 가장 민감한 주파수 대역에 대해서도 1dB 이상의 크기 변화가 
필요한 것으로 확인되었다. 
이러한 문헌과 실험 결과와의 차이는 연구에 사용된 자극음의 차
이로 인한 것으로 생각된다. 본 실험에 사용된 자극음은 white noise
가 아닌 주파수 밴드별 성분 크기가 변화된 소음이다. 때문에 문헌
에서 제시한 것과는 다른 결과를 나타낼 가능성이 충분할 것으로 
생각된다. 이러한 판단은 <그림 4.11>와 <그림 4.12> 간의 비교를 통
해서 뒷받침될 수 있다. 두 그림에서 확인될 수 있는 데이터를 비교
해보면 같은 방법론을 사용함에도 불구하고 서로 다른 자극음에 대
한 실험 결과가 상이한 것을 확인할 수 있다. 따라서 (비록 확정적
인 결론을 짓는 것은 불가능하지만) 서로 다른 자극음을 사용함으로 
인해 문헌의 결과값과 본 실험에서의 결과 간에 차이가 발생한 것
으로 판단할 수 있을 것으로 생각된다. 또한 실험 방법론에 대해서
도, 문헌에서는 전체 크기가 변화하는 등에 대한 평가 결과는 존재
하지만 본 실험에서 사용된 것과 같이 주파수 밴드 성분의 크기가 
변화하는 경우에 대한 평가 결과는 제시하고 있지 않다. 결론적으로 
방법론과 자극음의 종류가 모두 다르므로 문헌 결과와 본 실험 결
과 간에 차이가 발생한 것으로 판단되며, 본 실험에 사용된 자극음
과 동일한 자극음을 사용하고 양쪽의 자극음을 모두 포괄할 수 있
는 실험 방법론을 사용하는 등의 추가 연구가 필요할 것으로 생각
된다. 또한 본 연구의 실험적 결과가 추가 연구에 대한 기초 자료로 
활용될 수 있을 것으로 생각된다.  
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4.2.2 Sharpness 인지 한계 분석
피험자들의 인지 한계 평가 결과를 <표 4.4>에 나타내었다.
지표 band 1 band 2 band 3 band 4
SPL
(dB)
증가 3.4 4.9 3.7 2.3
감소 -3.0 -6.8 -6.3 -3.2
Sharpness
(acum)
증가 0.08 0.03 0.02 0.06
감소 -0.09 -0.02 -0.03 -0.07
<표 4.4> Sharpness 인지 한계 측정 결과 (base: 1.29 acum)
표에 나타난 실험 결과를 살펴보면 주파수 밴드별 차이가 있지만 
대략 2~8% (0.02 ~ 0.1acum)의 주파수 밴드별 크기 변화를 통해 사
람들이 sharpness에 대한 전체 크기 변화를 인지하는 것으로 나타났
다. 또한 소음도 레벨을 기준으로 했을 때는 1번 또는 4번 밴드가, 
sharpness 레벨을 기준으로 했을 때는 2번과 3번 밴드 대역 내의 소
음 변화량이 가장 민감하게 인지된다는 사실을 확인할 수 있지만, 
loudness의 결과와는 달리 서로 다른 주파수 대역 간의 민감도 차이
가 크지 않음을 확인할 수 있었다. 
실험 결과는 문헌에서 제시된 실험 결과를 살펴봄으로써 보다 잘 
설명될 수 있다[59]. 문헌에서는 JNVF(Just-noticeable variations in 
frequency) 개념을 사용해 주파수 대역에 따라 사람들이 인지할 수 
있는 최소한의 주파수 변화량을 제시하고 있다. 본 연구에서 진행된 
바와 실험 목적, 진행 방법 등이 모두 다르기 때문에 직접적인 비교
는 어려우나, 문헌에서는 500Hz 미만의 주파수 영역에서의 JNVF가 
500Hz 이상의 주파수 영역에서의 JNVF보다 크게 관측됨을 여러 번 
제시하고 있다. 즉, 500Hz 미만의 주파수 영역에서 사람들이 주파수 
성분 변화를 상대적으로 인지하기 어려움을 말하고 있는 것인데, 이
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는 본 절에서 sharpness 레벨을 기준으로 분석된 실험 결과와 일치
한다. 결론적으로 문헌과 유사한 자극음과 실험 방법을 통해 추가 
연구를 진행함으로써 보다 정확한 연구 결과를 얻을 수 있을 가능
성이 있으나, 현 단계에서 수행된 비교·분석을 통해 주파수 성분 
변화에 대한 사람들의 인지적 특성 변화를 관측할 수 있음을 확인
하였다.
- 61 -
4.2.3 분석 결과에 관한 논의
본 장에서는 실험을 통해 자극음에 대한 각 주파수 밴드별 심리음
향학적 인자 (Loudness & Sharpness)의 인지한계를 측정하였으며, 
이를 통해 전체 크기 변화를 야기할 수 있는 주파수 밴드별 최소 
크기 변화량을 확인하였다. 또한, 관련 문헌과 실험결과와의 비교 
및 분석을 통해 실험 결과의 신뢰성을 확보하고자 하였으며, 여러 
소음 저감기법의 적용에 있어서 최소한의 효과를 얻기 위한 주파수 
밴드별 소음 특성을 확인하였다.
그러나 본 연구에서는 능동소음제어의 적용에 관한 연구를 진행하
므로, 저주파 대역에 해당하는 동시에 능동소음제어로 저감 가능한 










<표 4.5> 1번 밴드에 대한 Loudness & Sharpness 인지한계 측정 결과
심리음향학적 인자들에 대해 1번 밴드의 인지 한계 값을 정리하면 
<표 4.5>와 같다. 표를 살펴보면 Loudness 경우의 물리적 지표(소음
도)에 대한 인지 한계 값이 Sharpness의 경우보다 대략 0.5~1.7dB 정
도 작음을 확인할 수 있다. 이를 능동소음제어 적용과 연관하여 세 
경우로 나눠 분석할 수 있다.  
⓵ 1번 밴드의 크기 변화량이 Loudness의 인지 한계 값보다 작은 
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경우: 사람들이 크기는 물론이고 주파수 성분 변화를 인지하지 못하
므로 능동소음제어 적용의 효과를 얻을 수 없다.
⓶ 1번 밴드의 크기 변화량이 Loudness의 인지 한계 값보다 크고 
Sharpness 인지 한계 값보다 작은 경우: 사람들이 크기 변화는 인지
할 수 있으나 주파수 성분 변화를 인지하지 못하므로 순수하게 크
기 변화만을 인지하게 된다. 이 경우 능동소음제어 적용 효과를 분
석하는데 있어 주파수 성분 변화를 고려할 필요가 없으므로, 보다 
쉽게 적용 효과를 분석할 수 있을 것으로 예상할 수 있다.
⓷ 1번 밴드의 크기 변화량이 Sharpness 인지 한계 값보다 큰 경
우: 사람들이 크기와 주파수 성분 변화를 모두 인지하므로 능동소음
제어 효과 분석에 있어서 Loudness 변화와 Sharpness 변화를 모두 
고려해야 한다. 
위에서 분석된 바와 같이 각 경우에 대해서 고려되어야 할 심리음
향학적 인자가 다를 것으로 예상된다. 그러나 능동소음제어를 적용
하는 경우 대부분 10dB 이상의 저주파 대역 소음 저감 효과를 얻을 
수 있다고 제시된 바 있으며[18,19], 본 연구에서 저감하고자 하는 
목표 소음의 경우 톤 소음이 지배적이므로, 3번 경우에 대한 고려를 
바탕으로 이후 연구를 진행해야 될 가능성이 클 것으로 예상할 수 
있다. 
따라서 5장에서는 실험적 연구를 통해 능동소음제어를 적용하는 
경우에 대해 실제 저주파 대역의 변화량을 확인하며, 본 장에서 분
석한 결과를 바탕으로 능동소음제어 전후의 물리적 지표 차이와 심
리음향학적 지표의 변화를 분석한다.
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5. 능동소음제어기법 적용을 통한 
내부소음 저감 효과 분석
본 장에서는 능동소음제어기법을 적용한 실험적 연구를 통해 동체 
내부 소음에 대한 소음 저감 효과를 확인한다. 먼저 능동소음제어의 
원리와 적용 방식, 사용된 알고리즘 등 능동소음제어기법을 적용하
기 위한 기본 이론에 대해 간략하게 살펴본 뒤 실험 장치와 실험 
절차 등 실험 환경에 대한 서술을 진행하도록 한다. 마지막으로 결
과 분석 부분에서는 능동소음제어 적용 전·후의 소음도 크기를 비




1) 능동소음제어(Active Noise Control, ANC)의 원리
능동소음제어 방법의 기본적인 개념은 소리로 소리를 줄이는 것이
다. 소리는 파동의 일종이므로 영의 원리(Young's Principle)가 적용
될 수 있다. 영의 원리는 두 파의 중첩에 관한 원리로 두 파의 중첩 
시에 보강, 상쇄 간섭 현상이 발생한다는 것이다. <그림 5.1>에서와 
같이 어떤 임의의 음파(a)가 전파되고 있다고 하자. 이 음파와 크기
는 같고 위상이 반대인 음파(b)가 발생했다면 두 음파 간의 상쇄 간
섭에 의해 임의의 음파는 사라지게 된다. 이것이 능동소음제어의 기
본 원리이다.
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<그림 5.1> 능동소음제어의 기본 원리 (영‘Young’의 파의 중첩)
2) 능동소음제어 적용방식
  능동 제어 시스템의 종류는 그 구성 형태에 따라 두 가지로 나
눌 수가 있다. 하나는 피드포워드 (Feed-forward) 방식이고 다른 하
나는 피드백워드(Feed-backward) 방식이다. 1차원 능동소음제어를 
중심으로 각각의 시스템을 살펴보면 다음과 같다. 
피드포워드 방식과 피드백워드 방식의 차이는 참조 신호의 존재 
유무에 있다. 전자의 경우 참조 신호를 위한 참조 마이크로폰이 존
재하며 후자의 경우 존재하지 않는다. 구체적으로, 피드포워드 방식
은 참조 마이크로폰 (reference microphone)으로부터 받아들인 참조 
신호 (reference signal)와 에러 마이크로폰 (error microphone)으로부
터 받아들인 에러 신호 (error signal)로부터 제어 신호 (control 
signal)를 만들며, 이를 통해 제어 스피커 (control speaker)에서 음파
를 발생시켜 에러 마이크로폰 (error microphone)에서 음압이 최소
가 되도록 하는 방법이다(<그림 5.2> 참고). 반면에 피드백워드 방식
은 에러 마이크로폰 (error microphone)에서 받아들인 신호만으로 
제어 신호(control signal)를 만들어 제어 스피커 (control speaker)로
부터 음파를 발생시켜 에러 마이크로폰(error microphone)에서 음압
이 최소가 되도록 하는 방법이다. (<그림 5.3> 참고)
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<그림 5.2> 피드포워드 (Feed-forward) 방식 도식도
<그림 5.3> 피드백워드 (Feed-backward) 방식 도식도
능동소음제어 적용 방식에는 각각 장·단점이 존재한다. 피드포워
드 방식은 참조 마이크로폰 (reference microphone)으로부터 직접 
신호를 받아들이므로 주기적인 소음 (tonal noise)뿐만 아니라 광대
역 소음(broad band noise)도 제어할 수 있지만 참조 마이크로폰으
로부터 받아들인 음파가 전파 과정을 통해 제어스피커 부근에 도달
하기 전에 제어기가 제어 음파를 발생해야 한다는 경계 조건
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(causality condition)을 만족해야 하므로 제어를 위해서는 참조 마이
크로폰과 제어 스피커 사이의 충분한 거리가 보장되어야 한다.
<그림 5.4> 경계 조건 (Causality condition) 도식도
또한 제어 스피커에서 발생한 음파가 다시 참조 마이크로폰으로 
들어가 외란(disturbance)을 일으킴으로써 전체적 제어 효율을 낮추
게 되는, 음향학적 피드백 (acoustic feedback) 문제를 일으킬 수 있
기 때문에 참조 마이크로폰과 스피커 사이의 거리를 충분히 보장하
거나, 참조 신호를 비음향학적 기기를 사용하는 등의 보완책이 고려
되어야 한다[36,68].
<그림 5.5> 음향학적 피드백 (Acoustic feedback) 도식도
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피드백워드 방식의 경우는 이와 달리 에러 마이크로폰 (error 
microphone) 하나만을 사용하므로 경계 조건(causality condition), 음
향학적 피드백(acoustic feedback)으로 인한 문제가 발생하지 않으며 
장치가 간단해지는 장점이 있으나, 주기적인 소음(tonal noise) 만을 
제어할 수 있다는 제약조건이 있다[36,68]. 이처럼 각 방식의 장·단
점이 뚜렷하기 때문에 어떤 분야 또는 제품에 적용할 지에 대한 고
려를 통해 선택적으로 각 방식이 적용되고 있다. 
Strong-point Weak-point
Feed-forward
Broad-band noise control Acoustic feedback
Non-periodic noise Causality condition
Feed-backward
No acoustic feedback Narrow-band noise
No causality condition periodic noise




1) FXLMS (Filtered-X Least Mean Square) 알고리즘
가) LMS 알고리즘 개요
LMS 알고리즘은 능동소음제어기법에서 가장 기본적으로 사용되는 
알고리즘으로 에러값의 평균 자승치(mean square error, MSE)를 최
소화하도록 필터 계수 을 조정하는 방식을 사용한다.[36] 저감
하고자 하는 소음원을 , 제어 스피커에서 발생하는 제어 음원




            <식 5.1>
LMS 알고리즘을 구동하는 경우 에러값의 평균 자승치(mean 
square error, MSE)를 최소화하도록 을 조정하게 되는데, 
을 조절하는 방법으로는 최속 강하법(steepest descent method)을 이
용한다. 최속 강하법이란 1차 최적화 알고리즘으로 제한 조건이 없
는 최적화 문제를 해결하는데 유용한 방식이다. 특히 이 방법의 강
점은 이차 미분 없이 최적화가 가능하다는 점에 있는데, 이 방법을 
능동소음제어에 적용하게 되면  의 구배를 추적하여 이 
최소값을 가지게 되는 을 찾게 된다.
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<그림 5.6> Steepest gradient 개념도[36]
의 구배는 <식 5.2>와 같이 나타낼 수 있으며 이를 LMS 알











               <식 5.3>
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수식 내  는 수렴 계수를 의미하며, 최적의 필터 계수 벡터 
로 한번 알고리즘 연산을 반복할 때마다 얼마만큼 수렴해에 도달해 
가는지를 결정하는 parameter이다. 이 값이 큰 경우에는 을 향
해서 수렴하는 속도가 빨라지나 최소 에러값이 커지게 된다. 반면에 
이 값이 작은 경우에는 을 향해서 수렴하는 속도가 느리고 최소 
에러값이 작아지게 된다. 실제로 수렴 계수를 결정하는 요인은 필터
의 차수 과 입력 신호의 파워 값 이며 수식적으로는 다음





                 <식 5.4>
(단, ≡ 
(입력 신호 파워),  필터 차수)
정적 신호(stationary signal)에 대해서는 평균적인 입력신호의 파워
가 일정하므로 수렴 계수를 쉽게 정해줄 수 있다. 하지만 입력신호
의 파워가 시간에 대해서 변화할 때는 고정된 수렴 계수를 사용하
게 되면 알고리즘 수행 결과가 발산하거나 수렴속도가 떨어지는 문
제점이 발생할 수 있다.
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나) 오차 경로 (error path)와 시스템 식별 (system identification)
능동소음제어는 실제로 물리적인 음향학적 도메인(acoustical 
domain)과 그것을 제어필터를 통해 계산하는 전기적 도메인
(electrical domain)으로 나누어서 생각할 수 있다. ADC(Analog to 
Digital Converter)를 통해서 DSP(Digital Signal Processor)칩으로 들
어와서 데이터가 처리된 뒤 DAC(Digital to Analog Converter)로 나
가는 순간까지가 전기적 도메인이라면, 참조 마이크로폰과, 제어 스
피커, 에러 마이크 사이의 음향학적 전달 경로가 음향학적 도메인에 
속한다.
오차 경로란 위에서 말한 음향학적 도메인 내의 제어 스피커 (정
확하게는 로우패스 필터)로부터 에러 마이크로폰까지의 경로를 말하
는데, 오차 경로가 중요한 이유는 음향학적 도메인을 통과하는 신호
와 전기적 도메인을 통과하는 신호 간의 시간차이로 인해서 전기적 
도메인 내에 알고리즘을 계산한 결과로 얻게 되는 출력 신호에 의
도하지 않은 왜곡이 생겨날 수 있기 때문이다. 
<그림 5.7> 오차 경로 (Error path) 도식도
따라서 이러한 음향학적 도메인에서의 오차경로를 능동소음제어 
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소프트웨어 내의 알고리즘 부분에서 고려해주어야 한다. 알고리즘 
내에서 오차 경로를 고려해주기 위해서 입력, 출력, 에러 신호 중 
특정 실호를 보정하는 방법을 사용하는데 일반적으로 입력 신호 
을 고려해주는 FX-LMS(Filtered-X Least Mean Square) 알고리
즘이 사용하며 전체적 알고리즘을 블록 선도(block diagram)로 나타
내면 다음과 같다.
<그림 5.8> FXLMS 알고리즘 블록선도
FXLMS 알고리즘을 적용하기 위해서는 오차경로를 식별
(identification) 하는 과정을 필요로 한다. 오차경로를 식별하기 위해
서는 먼저 물리적인 (오차)경로 상에서 발생하는 신호의 변화를 전
달 함수(transfer function)의 형태로 변환하는 과정을 수행해야 한
다. 다음으로 실제 오차 경로를 전달 함수화한 것()과 가상적으로 
입력신호에 필터링할 전달 함수()를 일정한 신호가 통과했을 때 양
쪽을 통과한 신호의 위상과 절대값이 최대한 일치하도록 해야 한다. 
오차 경로를 식별하는 과정은 크게 두 종류로 분류될 수 있다[36]. 
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먼저 특정 시스템에 대해 오차 경로가 정형적으로 구성된 경우 
off-line modeling 방법을 사용할 수 있다. 이는 시스템의 가변성이 
적은 경우 능동소음제어 기법을 적용하기 전 미리 오차 경로를 식
별함으로써 알고리즘 연산량을 최대한 줄여줄 수 있는 장점이 있다. 
반면 오차 경로가 정형적으로 구성되지 않아 시스템 구성이 가변적
으로 변화하는 경우 알고리즘 연산 과정 내 지속적으로 오차 경로
를 식별함으로써 알고리즘을 업데이트 해주는 on-line modeling 방
법을 사용한다. 각 방법은 장·단점이 분명하게 드러나기 때문에 상
황에 맞는 modeling 방식을 사용하게 되는데, 본 연구에서는 시스템
의 가변성이 적기 때문에 off-line modeling 방법을 사용해 연구를 
진행하였다. 
off-line modeling 방법은 <그림 5.9>에서 확인 할 수 있다. 순서대
로 살펴보면, 먼저 white noise generator을 통해 신호를 발생
시킨다. 다음으로 발생한 신호에 대해 음향학적 도메인을 통해 전달
된 신호를 받아들이게 되는데, 이후 <식 5.5~5.7>의 세 단계 알
고리즘 연산 과정을 통해 의 크기가 충분히 작도록 수렴된 상




              <식 5.5>
                 <식 5.6>
     
<식 5.7>   
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<그림 5.9> Off-line modeling 도식도
실험적으로 결정된 의 경우 실제 와 위상 정보가 수렴 
조건 <식 5.8>을 만족하지 못하는 경우 알고리즘 결과값 이 발
산하게 되므로 충분히 알고리즘이 수렴된 후의 값을 사용하는 
것이 적절하다. 또한 순간적으로 변화하는 값으로 인한 오차 
값을 최대한 줄이기 위해서는 값이 수렴된 후 일정 sample (예
를 들어 20 or 30 step)의 평균값을 으로 사용하는 것이 좋다. 
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(수렴 조건에 대한 구체적 수식 유도 결과는 [36]에서 확인할 수 있
다)
                     <식 5.8>
위의 과정을 거쳐 최종적으로  가 결정되었을 때 오차경로의 식
별이 완료되었다고 할 수 있으며 FXLMS 알고리즘을 적용할 수 있
다. 
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다) 음향학적 피드백 효과 보정
음향학적 피드백은 제어 스피커에서 발생한 음파가 다시 참조 마
이크로폰으로 들어가 외란(disturbance)을 일으키는 현상을 말하는
데, 외란의 크기가 작을 때는 단순히 전체 시스템의 효율을 감소시
키는 수준에 머무르지만, 외란의 크기가 큰 경우에는 시스템의 출력
이 발산해 시스템의 운용이 불가능해지는 상황에 이르기도 한다. 
이러한 현상을 해소하기 위해서는 크게 두 종류의 방안이 고려될 
수 있는데, 먼저 스피커와 참조 마이크로폰 간의 거리를 충분히 멀
게 해주는 방법이 있다. 이 경우, 수식적으로 음향학적 피드백 효과
로 인한 영향을 무시할 수 있는 두 요소 간의 거리를 특정하기 어
렵기 때문에 시스템을 어떻게 구성하는지에 따라 실험적 방법을 통
해 피드백 효과가 시스템에 가능한 영향을 미치지 않도록 두 요소
의 위치를 결정해야 한다. 다음으로 앞서 나) 절에서 언급한 방법과 
같이 스피커와 마이크로폰 사이의 ‘경로’를 보정해 줄 수 있는 
전달함수를 알고리즘 내에서 고려해줄 수 있도록 알고리즘을 변형 
및 보정해주는 방법이 있다[36,68]. 
음향학적 피드백 효과를 보정하는 방법은 ‘오차 경로’를 보정하
는 방법과 동일하다. 단, 이 경우 고려되어야 하는 필터의 수가 늘
어남에 따라 알고리즘 연산량이 많아지는 등의 단점이 있을 수 있
으나 최근 알고리즘 연산을 담당하는 DSP의 성능이 좋아짐에 따라 
많은 연구에서 사용되고 있다. 
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2) Leaky Method 
능동소음제어 시스템에 있어서 소음원의 음압을 제어하기 위한 과
도한 제어스피커의 출력은 저주파와 관련된 공진현상을 일으켜서 
제어음원에서의 과부하를 일으키고 이로 인해 제어음원이 왜곡되는 
현상을 발생시킨다. 제어음원이 왜곡되어 출력되면 능동소음제어 시
스템으로 인한 소음저감 효과가 줄어들게 되므로 제어음원이 왜곡
되어 출력되는 현상에 대한 해결책이 필요하다. 문제에 대한 해결책
으로 제시된 것이 제어음원의 출력을 알고리즘 내에서 자체적으로 
제한할 수 있도록 하는 것이다. 알고리즘 내에서 제어음의 출력을 
제한하기 위한 방법으로 알고리즘 내 연산수행의 목표점이 되는 목
적함수(cost function)를 수정할 수 있다.  예를 들어, 다음 <식 5.9>
와 같이 목적함수를 수정할 수 있다.   
  
              <식 5.9>
여기서  는 제어출력 
에 곱해주는 가중치이다. 이와 비슷
하게 필터 벡터에 가중치 를 곱해준 결과는 다음과 같다. 
  
        <식 5.10>
<식 5.10>의 결과를 앞에서 살펴본 최속강하법을 이용해 FXLMS 




      <식 5.11>
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여기서 leakage factor    로 나타나며 항상 0이상의 크기
를 가져야 한다. 또한 의 절대값이 1보다는 항상 작아야 하는데, 
이는 의 절대값이 1보다 클 경우 알고리즘이 발산하는 결과를 가
져오기 때문이다. 
Leaky FXLMS 알고리즘을 이용하게 되면 입력 신호의 각각의 모
드에 대한 고유치(eigen value)에 일정한 값을 더해주는 결과를 가져
오게 되며 이로 인해 능동소음제어수행시의 알고리즘의 발산을 막
아서 안정된 제어가 가능하게 한다. 반면에 필터계수 계산시에 계산
의 복잡성을 가중시키며 필터 계수의 수렴해에 오차를 필연적으로 
발생시키는 단점이 존재한다. 따라서 값의 선택에 있어서 필터계수 
수렴해의 오차와 제어출력의 완화 사이에서 적절한 값을 선택해야 
최적화된 제어 결과를 얻을 수 있다. 
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3) Normalized FXLMS 알고리즘
LMS 알고리즘 수행과정의 안정성, 수렴시간 등은 입력 신호의 파
워와 수렴 계수()의 크기에 의해 결정된다. 또한 안정성을 확보할 
수 있는 수렴 계수의 최대값은 <식 5.4>에서 볼 수 있듯이 필터차수
와 참조신호의 파워의 역수에 비례한다. 이런 조건들을 배경으로 정
상상태를 유지하는 동시에 수렵속도를 최적화시키는 방법이 존재하
는데 이를 Normalized FXLMS 알고리즘이라고 한다[36,68]. 수식적으
로는 다음과 같이 나타낼 수 있다.  
           <식 5.12>
FXLMS 알고리즘과의 차이점은 수렴계수가 알고리즘 수행 과정에
서 변화한다는 것이다. 즉, 은 최적화 지점을 찾아가는 수렴 




                 <식 5.13>
여기서 은 시간 에서의 입력신호의 파워 기대값이다. 또한 
는 normalized 수렴 계수로서      를 만족한다. 입력 신호
의 파워 기댓값을 구하기 위해서는 일반적으로 두 가지 방법이 이
용된다. 
첫 번째, rectangular moving window technique을 이용하는 방법










         <식 5.14>
여기서  은 moving window의 길이를 나타낸다. 이 방법을 이용
하여 입력 신호 파워의 기댓값을 비교적 간편하게 구할 수 있다. 또
한 계산 결과의 오차도 비교적 작은 편이다. 다만 개의 저장 
메모리가 필요하기 때문에 저장 용량이 작은 기기를 이용하는 경우
에는 주의가 필요하다.
두 번째, exponential window 혹은 1차 IIR filter을 이용하는 방법
이 있으며 이를 수식적으로 나타내면 다음과 같다. 
  

         <식 5.15>
여기서 는 smoothing parameter로 다음과 같이 정의된다.
≡

                    <식 5.16>
이 방법을 이용하면 입력 신호의 파워값을 신뢰성 있게 구할 수 
있으며 저장 메모리도 1개만 있으면 되는 장점이 있다. 반면에 적절
한 값을 설정하지 못한 경우에는 오히려 신뢰성이 떨어질 수 있는 
단점이 있다.
위의 두 가지 방법에 대해 의 길이가 길수록 입력신호의 파워 
기댓값을 연속적으로 구할 수 있다. 이 경우 알고리즘의 제어 능력
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이 최적화될 수 있다는 장점이 있으나 반면에 입력 신호의 갑작스
러운 변화에 필터가 반응을 할 수 없다는 단점이 있다. 따라서 
의 길이를 결정할 때에는 입력 신호가 정적(stationary) 신호인지 아
니면 비정적(non-stationary) 신호인지를 잘 고려해야 한다. 
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4) Multi-Channel FXLMS 알고리즘
일반적으로 1개의 입력에 대해서 1개의 출력을 가지는 시스템을 
SISO(Single-Input Single-Output) 시스템이라고 한다. 앞에서 살펴본 
알고리즘들은 SISO시스템에서 어떻게 적용할 것인가에 초점을 두고 
알고리즘들의 특성을 살펴보았다. 하지만 SISO시스템을 적용할 수 
있는 사례는 상당히 제한적이다. 예를 들어, 1차원 음장으로 근사될 
수 있는 duct 유동으로 인한 소음을 저감하는 경우 또는 소음원 자
체의 크기를 줄이기 위해 저감하고자 하는 주파수 대역의 내에 
제어 스피커를 둘 수 있는 경우 등의 제한적 조건 하에만 SISO시스
템을 통해 효율적 제어를 수행할 수 있으며 그 외의 대부분의 환경
에서 실질적인 능동소음제어를 적용하기 위해서는 반드시 MIMO 
(Multi-Input Multi-Output) 시스템을 고려해야한다.
FXLMS 알고리즘을 MIMO시스템에 적합하도록 변형하기 위해서는 
참조 신호의 수, 출력 신호의 수, 에러 신호의 수를 고려해 알고리
즘을 구성해야 된다. 이를 위해 기존에 벡터 형태로 구성되어 있던 
수식 내 각 부분을 (ex ,  등) 벡터 형태에서 행렬의 형태로 나
타내야 하는데, 우선 참조 신호의 수를 , 출력 신호의 수를 , 에
러 신호의 수를 이라고 했을 때, 각 신호는 다음과 같이 나타낼 
수 있다.
                               <식 5.17>
(단,   ,   , ) 
또한   .    등으로 나타나며 앞에서 살펴본 것과 동
일한 과정을 통해 수식적으로 알고리즘을 전개하면 출력 신호 와 










′       <식 5.19>
<식 5.19>을 살펴보면 필터 계수 가 × 행렬임을 알 수 있
다. 또한 알고리즘이 한 번 실행될 때마다 최적해에 도달할 때까지 
전체 행렬이 계속 변화하게 된다는 점도 알 수 있다. 결론적으로 참
조신호의 수와 출력 신호의 수가 커질수록 알고리즘 연산 수행에 
걸리는 시간이 기하급수적으로 커지며 MIMO시스템의 능동소음제어
를 실행하기 위해서는 가능한 최적화된 참조 신호와 출력 신호 에
러 신호의 수를 결정하는 것이 중요하다고 할 수 있다. 
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5.1.3 시스템 내 소프트웨어 구성 방법
능동소음제어기법 적용을 위해 5.1.2절을 통해 살펴본 여러 알고리
즘을 병렬적으로 구성하는 과정을 수행한다. 또한 오차 경로 보정, 
음향학적 피드백 효과 보정 등, 시스템의 효율성을 높일 수 있는 이
론적 방법들을 실질적으로 소프트웨어 내에 적용한다.
시스템 내 소프트웨어는 Multi-channel FXLMS를 기반으로 구성되
었다. 또한, 시스템 내 오차 경로에 대해 off-line modeling을 수행하
였으며, 실험 결과 실험적으로 결정된 이 저감하고자 하는 주
파수 대역에 대해 수렴조건을 만족함을 확인하였다. 산출된 
중 일부를 <그림 5.10>에서 확인할 수 있다. 
<그림 5.10> Off-line modeling을 통해 계산된 
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음향학적 피드백 효과에 대해서는, 참조 마이크로폰과 제어 스피
커 간의 거리가 충분히 멀어 그 효과를 무시할 수 있으나 정밀한 
연구를 위해 알고리즘 내에서 음향학적 피드백 효과를 제거할 수 
있는 변형된 형태의 능동소음제어 알고리즘을 사용하여 연구를 진
행하였다. 또한, 시스템의 효율성을 높이기 위해 Leaky method와 
Normalized  method를 적용하였다. Leaky method의 경우 출력값의 
발산을 방지하면서 시스템의 효율성을 유지하기 위한 leaky factor
을 설정하였으며, Normalized method의 경우 입력 신호의 상태, 파
워, 필터 차수 등을 모두 고려해서 알고리즘 내 변수를 설정하였다. 
마지막으로, 3차원 공간 내 만족할만한 성능을 보장하는 동시에 최
소한의 시스템 복잡성(complexity)을 유지하기 위해 노력하였다. 시
스템의 복잡성에 관한 구체적 서술은 5.1.5절에서 확인할 수 있으며, 
소프트웨어 내 적용된 알고리즘 내부 상수 등에 대한 정보는 <표 
5.2>에서 확인할 수 있다.





Leaky method : 0.99996
Normalized 
coefficient method
: 0.01, : 24
기타
Error path Off-line modeling
Acoustic feedback Off-line modeling
<표 5.2> 소프트웨어 내 사용된 알고리즘 및 이론적 고려 사항
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5.1.4 실험 환경
1) 실험 장치 구성
  본 연구에서는 능동소음제어 적용을 위해 실험 장치를 정밀하게 
구성하는 작업을 수행하였다. 실험 장치는 제어하고자 하는 공간의 
형태, 음장의 성질 등을 고려해 구성해야하며, 이를 위해 본 연구에
서는 먼저 실험 장치들의 종류 및 기능에 대한 분석을 진행한 후 
실험 장치 구성을 진행하였다.
가) 실험 장치의 종류 및 기능
능동소음제어 시스템 내에는 많은 종류의 실험 장치가 사용된다. 
<그림 5.11>은 1차원 능동소음제어 시스템을 개략적으로 나타낸 것
으로 그림을 통해 AD converter, DSP chip, DA converter 등 다양한 
종류의 장치가 사용됨을 알 수 있다. 본 장에서는 각각의 실험 장치
에 대한 기능 및 각 장치에서의 data 변환·처리 과정을 살펴보도록 
하겠다.
<그림 5.11> 1차 피드포워드 능동소음제어 개념도
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⓵ 마이크로폰(Microphone)
마이크로폰은 소음원으로부터 전달되는 음압을 멤브레인
(membrane)을 통해 전기적 신호로 바꿔주는 역할을 한다. 즉, 
‘’ 로 표현되는 음압을 ‘’의 전기적 신호로 변환해주는 
역할을 한다.
⓶ 프리·앰프(Pre-Amplifier)
프리앰플리파이어(이하 프리앰프) 는 마이크로폰으로부터 전달되
는 전기적 신호를 이후 시스템에서 변환하거나 처리하기 쉽도록 
‘’의 전기적 신호를 ‘’단위의 전기적 신호로 증폭시켜주
는 역할을 하며, 증폭되는 수준은 AD converter 내에서 사용되는 전
압 범위와 능동소음제어 수행 전후의 음압 크기 등을 신중히 고려
해서 사용해야 한다. 
⓷ 로우패스 필터(Low-pass Filter)
로우패스 필터는 제어하고자 하는 음장의 주파수 영역을 제한하고 
aliasing을 막는 역할을 한다. 여기서 aliasing이란 아날로그 신호를 
디지털 신호로 변환할 때 표본화 주파수(sampling frequency)가 신호
의 최대 주파수의 2배보다 작거나 필터링이 부적절하여 인접한 주
파수 스펙트럼들이 서로 겹쳐지는 왜곡 현상을 말하며, 이를 막기 
위해 아날로그 신호의 주파수 영역을 제한하는 로우패스 필터를 이
용한다.
⓸ 아날로그·디지털 변환기(ADC)
ADC는 로우패스 필터를 통과한 아날로그 신호를 디지털 신호로 
변환한다. 제어하고자 하는 음장의 최대 주파수의 2배 이상의 표본
화 주파수를 가지고 변환을 수행해야 하므로 제어 목표 음장의 주
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파수 영역에 대한 이해가 선행되어야 한다.
⓹ 디지털신호처리 칩(Digital Signal Processor Chip)
DSP 칩은 ADC를 통과한 디지털 신호를 변환 및 처리하여 DAC로 
전달하는 역할을 한다. 칩 내부에는 소프트웨어 프로그램을 넣을 수 
있는 저장 공간과 프로그램을 수행할 수 있는 연산 장치 등이 있는
데, 다른 기능에 대해서는 제한사항이 없으나 연산 능력에 대해서는 
참조 마이크로폰을 통과한 아날로그 신호가 제어 스피커에 도달하
기 전까지 모든 연산을 끝내고 반드시 제어 스피커를 통해 처리된 
신호를 출력할 수 있어야 하는 제한 조건이 있다.
⓺ 디지털·아날로그 변환기(DAC)
디지털·아날로그 변환기(이하 DAC)는 DSP 칩에서 처리된 신호를 
다시 아날로그 신호로 변환하는 과정을 수행한다. 
⓻ 파워 앰프(Power Amplifier)
파워 앰플리파이어(이하 파워 앰프)는 DAC로부터 전달된 전기적 
신호를 스피커를 구동할 수 있는 정도로 출력을 증폭시켜주는 역할
을 한다. 증폭되는 수준은 speaker 내에서 사용되는 전압 범위와 능
동소음제어의 원활한 수행을 위한 출력 등을 신중히 고려해서 사용
해야 한다. 
⓼ 스피커(Speaker)
스피커는 파워 앰프로부터 전달되는 전압을 음압으로 바꿔주는 역
할을 한다. 즉, ‘’로 표현되는 음압을 ‘’의 전기적 신호로 
변환해주는 역할을 한다.
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나) 시스템 구성 과정
(1) Customized ANC 보드 설계
능동소음제어 시스템을 위한 하드웨어를 적절하게 구성하기 위해
서는 가)에서 살펴본 요소들에 대해서 어떤 기기를 이용하고 각 기
기를 어떻게 연결할 것이며 배치를 어떻게 할 것인가 등에 대한 정
확한 이해가 필요하다. 
1차원 능동소음제어의 경우 <그림 5.11>에서 볼 수 있듯이 2개의 
마이크로폰, 2개의 프리앰프, 2개의 로우패스 필터, 1개의 ADC, 1개
의 DSP칩, 1개의 DAC, 1개의 파워 앰프, 1개의 스피커가 필요함을 
알 수 있다. 단순하게 생각하면 위의 하드웨어들에 대해 시중에서 
팔고 있는 적절한 제품을 구입한 후 서로 연결을 해서 시스템을 구
성하면 될 것이라고 생각할 수 있다. 실제로 1차원 능동소음제어의 
경우에는 2채널 ADC와 1채널 DAC가 함께 부착되어 있는 상용 DSP 
보드 통해 덕트(duct) 내부의 음장을 제어할 수 있음을 확인한 선행 
연구 사례가 있다[69]. 하지만 3차원 음장의 제어를 위한 능동소음제
어 시스템을 구현할 때, 시중에서 구입할 수 있는 DSP보드를 이용
하는 경우에는 한계가 반드시 존재한다. 
시중에서 구입한 DSP 보드를 이용한 경우 몇 가지 큰 단점이 존
재한다. 첫째, 시중에서 구입한 범용 DSP보드의 경우 문자 그대로 
범용으로 사용되는 것이기 때문에 사용자가 필요한 기능 외에 사용
하지 않는 기능이 많이 부착되어 있다. 단순하게 생각하면 ‘기능이 
많으면 많을수록 사용하기 좋은 것이 아닌가?’ 라고 생각할 수 있
으나, 능동소음제어라는 분명한 적용 분야가 정해져 있는 경우에는 
원하는 기능 외에 추가로 파악해야할 부분이 많아 쓰지 않는 기능
에 대해 많은 시간을 투자해야할 가능성이 크다. 결론적으로 과한 
기능성으로 인해 효율적인 연구 수행이 어려울 가능성이 높다.
둘째, 범용 DSP 보드의 경우에는 능동소음제어에 필요한 기능이 
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모두 내장되어 있는 경우가 거의 없다. DSP 프로세서 및 보드의 역
사는 매우 오래되었는데, 오랜 시간 발전하면서 기능이 많이 발전하
여 좋은 점도 있으나, 오히려 연구를 위해 필요한데 현재 많이 사용
되지 않는다는 이유로 특정 기능이 포함되지 않는 경우가 많으므로, 
정확하게 필요한 기능이 모두 내장되어 있는 보드를 찾기 어려운 
경우가 많다. 
셋째, 3차원 음장을 제어하기 위해서는 일반적으로 많은 수의 입
출력 채널이 필요한데, 범용 DSP보드를 사용하는 경우에는 보드에
서 지원하는 채널의 수가 많지 않으므로 결과적으로 많은 수의 보
드가 필요하게 된다. 이렇게 많은 수의 보드가 필요하게 되는 경우, 
공간적 제약으로 인해 보드들 간의 연결에 어려움을 겪게 되는 경
우가 많다. 따라서 범용 DSP보드가 아닌 직접 설계된 DSP보드를 사
용해 연구를 진행하는 것이 효율적 연구 수행에 도움이 될 가능성
이 크다.
결론적으로 3차원 능동소음제어의 적용을 통한 실험적 연구를 수
행하기 위해서는 DSP보드의 핵심이 되는 DSP프로세서와 ADC, DAC 
모듈이 적절하게 기능할 수 있도록 보드를 디자인하는 과정이 필요
한 것으로 판단된다. 따라서 본 연구에서는 실질적 능동소음제어 적
용에 필요한 요구사항을 만족할 수 있는 ‘Customized ANC 
Board’를 설계 및 제작하는 과정을 수행하였다. 
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<그림 5.12> 설계된 ANC board 
(좌: ADDA board, 우: DSP board)
설계된 Customized ANC board를 <그림 5.12>에서 확인할 수 있다. 
보드는 2개의 기판에 나눠져 설계되어 있으며, 각각 DSP processor 
기능이 포함된 ‘DSP board’, ADC & DAC 기능이 포함된 “ADDA 
board’ 로 구성되어 있다. 
먼저, DSP 보드의 경우 ADDA보드를 통해 입력된 정보를 받아들
여 DSP processor을 통해 알고리즘 연산을 수행하고 다시 ADDA 보
드를 통해 데이터를 내보내는 역할을 한다. 알고리즘의 연산속도에 
따라 능동소음제어를 통해 제어 가능한 주파수 영역의 넓이가 결정
되므로 고속연산이 가능한 TMSf28xx 시리즈 중 TMSf28346 (300Mz)
를 DSP processor로 사용하였다.
반면, ADDA보드의 경우 DSP보드와 주변기기들 간의 데이터를 전
달하는 역할을 수행하는데, 3차원 능동소음제어 수행을 위해서는 병
렬적 데이터 전달방식을 사용하는 DAC모듈을 사용해야 한다. DAC
모듈의 경우 채널수와는 별도로 직렬적 데이터 전달 방식을 사용하
는 경우와 병렬적 데이터 전달 방식을 사용하는 경우가 있는데, 직
렬적 데이터 전달 방식을 사용하는 경우 출력되는 데이터들 간에 
시간차가 발생하기 때문에 능동소음제어 기법 적용에 어려움이 있
을 가능성이 높기 때문이다. 또한 최소한의 보드를 통한 효율적 능
동소음제어 수행을 위해 가능한 많은 입출력 채널을 지원하는 ADC 
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& DAC 모듈을 선택해야한다. 이러한 설계 조건들을 고려해 ADC 
모듈은 AD7606, DAC 모듈은 DAC8728을 사용하였다. 
<그림 5.13> 직렬 통신 (Serial communication) 예시
<그림 5.14> 병렬 통신 (Parallel communication) 예시
위에서 제시된 DSP processor, ADC & DAC 모듈 외에도 다양한 
LATCH, programable 논리회로, LC4064V 등이 사용되었으나, 이에 
대한 자세한 설명은 본 연구에서 다루고자 하는 범위에 속하지 않
는 것으로 생각되어 다루지 않도록 하겠다.
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(2) 하드웨어 시스템 구성
제작된 보드와 앞의 가)절에서 소개된 실험 장치들의 특성을 고려
해 다음과 같은 하드웨어 시스템을 구성하였다. 
<그림 5.15> 하드웨어 장치 구성도
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⓵ 마이크로폰과 프리앰프
마이크로폰은 B&K 4190, 프리앰프로 B&K 2669를 사용하였다. 마
이크로폰의 Frequency characteristic은 <그림 5.16>와 같다.
<그림 5.16> 마이크로폰의 주파수 특성 (Frequency characteristic)
⓶ 로우패스 필터 (LPF)
본 연구의 저감 목표 주파수 대역 이상의 데이터 정보를 제거하고 
aliasing을 방지하기 위해 LPF을 설계 및 사용하였다. 마이크로폰 및 
프리앰프와는 BNC cable로 연결되어 있다. 
LPF의 frequency characteristic 은 <그림 5.17>과 같다.
<그림 5.17> LPF의 주파수 특성 (Frequency characteristic)
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⓷ Customized ANC board
설계된 board에 적절한 전압을 공급하고, board들 간의 원활한 데
이터 전달을 위해 board를 backbone에 mount시켰다. 또한 board 와 
low-pass filter은 BNC 케이블로 연결되어 있다.
⓸ 파워 앰프
파워 앰프로 Beringer 사의 NU4-6000을 사용하였다. customized 
anc board와는 BNC-XLR 케이블로 연결되어 있다.
⓹ 우퍼 시스템
마샬 음향의 10S-1450F를 speaker unit로 사용했으며, 별도로 구입
한 encloser에 mount하여 사용하였다. 파워 앰프와는 SPEAKON 
cable을 통해 연결되어 있다.
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5.1.5 실험 절차
1) ANC 시스템의 (complexity 와) 마이크로폰 & 스피커 위치 설정
본 연구에서는 3차원 공간 내 능동소음제어 적용을 목표로 진행되
었으므로 기본적으로 MIMO시스템에 대한 실험적 연구를 가정하여 
연구를 진행하였다. 또한, 실제 중형항공기 객실 내 능동소음제어기
법을 적용하는 경우에 대한 이전 연구 결과를 참고해 시스템의 
complexity를 설정하였다. 
이전 연구 결과를 확인한 결과, 개인이 앉게 되는 1개의 좌석을 
기준으로 최소 2개 이상의 제어 스피커에 의해 영향을 받고 있음을 
확인하였다[5,23]. 반면, 참조신호로는 프로펠러의 rpm정보를 포함하
고 있는 tacho signal을 직접적으로 사용하는 경우가 많았는데 본 연
구에서는 이와 다르게 microphone을 참조 신호로 사용하므로, 에러 
신호와의 coherence를 유지함으로써 ANC시스템의 최소 성능을 보
장하기 위해 소음원 수와 동일하게 참조 신호의 개수를 유지해야 
함을 확인하였다[5,23,68]. 마지막으로 에러 신호의 경우, 명확하게 
좌석마다 배치되는 에러 신호의 수가 제시되지 않았다. 
따라서 본 연구에서는 참조 신호의 수와 제어 스피커의 수를 각각 
2개로 고정하고 에러 신호의 수를 변경함으로써, 시스템의 
complexity를 변화시켰을 때의 각 시스템 효율성을 살펴보도록 한
다.
(가) 실험 공간 내 Modal analysis 
스피커 및 마이크 위치선정에 앞서 실험 공간에 대해 모드 분석 
(Modal analysis)을 진행하였다. 실험 공간이 정확한 직육면체로 구성
되어 있지 않아 정확한 모드 분석을 진행하기에는 어려움이 있으나, 
실험 공간을 크게 ××의 형태로 근사할 수 있으므로 해
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당 공간에 대해 모드 분석을 진행하였다. 
실험 공간에 대한 모드 분석 결과 300Hz 미만의 주파수 영역에 
대해 대략 150개의 모드가 존재함을 확인하였다. 그러나 이 중 실험
을 진행하는데 직접적 영향을 끼칠 수 있는 모드는 톤 소음에 해당
하는 BPF성분과 유사한 주파수 특성을 지닌 모드들이므로 이들 모
드에 대한 분석 결과를 토대로 마이크 및 스피커의 위치를 선정하
였다. 
BPF 성분 모드 특성
1st BPF (85Hz) Axial
2nd BPF (170Hz) Axial, Tangential
3rd BPF (255Hz) Axial, Tangential, Oblique
<표 5.3> 실험 공간 내 모드 분석 결과
<표 5.3>에서 BPF 성분과 유사한 주파수 특성을 지닌 모드를 확인
할 수 있다. 85Hz의 경우 주로 Axial mode에 의해 영향을 받으며 
170Hz의 경우는 Axial mode와 Tangential mode, 마지막으로 255Hz
의 경우는 세 모드 모두에 의해 영향을 받음을 확인할 수 있다. 
Axial mode의 경우 공간 내 ‘면’과 ‘면’ 사이에 발생하는 모드
로 비교적 ANC 적용에 방해가 되는 ‘node’ 지점에 대한 정보를 
찾아 마이크와 스피커를 배치하기 쉬우나 Tangential mode와 
Oblique mode의 경우 공간 내 ‘선’이나 ‘점’ 사이에 발생하는 
모드로 ‘node’ 지점에 대한 정보를 바탕으로 마이크나 스피커를 
배치하기 어렵다. 또한 실험 공간이 실제로 직육면체로 구성되어 있
지 않음으로 인해 발생하는 차이도 고려되어야 한다. 
따라서 본 연구에서는 모드 분석 결과를 참고하되 <그림 4.2>에서 
설명한 feedback system을 활용해 1st~3rd BPF 성분에 대해 node가 
형성되지 않는 지점을 마이크 및 스피커 위치로 선정하였다.
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(나) Case 1: One error-signal
<그림 5.18> 실험 공간 구성도 (Case 1: One error-signal)
1개의 에러 마이크로폰을 사용할 경우에 대해 ANC 시스템의 구성
에 필요한 마이크로폰과 스피커 위치를 <그림 5.18>에서 확인할 수 
있다. 참조 마이크로폰의 경우 음향장을 재생하는 스피커로부터 
40cm 거리에 위치하도록 설정하였다. 또한 제어 스피커의 경우 가
능한 음향학적 피드백 효과를 피하기 위해 참조 마이크로폰이 위치
한 방향을 피해 설치하면서, 실제적으로 중형항공기 내 스피커가 설
치되어 있는 거리를 고려해 위치를 설정하였다. 마지막으로 에러 마
이크로폰의 경우 승객의 머리 전면부 중앙에 위치할 수 있도록 설
정하였다.
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(다) Case 2: Two error-signal
<그림 5.19> 실험 공간 구성도 (Case 2: Two error-signal)
2개의 에러 마이크로폰을 사용할 경우에 대해 ANC 시스템의 구성
에 필요한 마이크로폰과 스피커 위치를 <그림 5.19>에서 확인할 수 
있다. 참조 마이크로폰과 제어 스피커의 위치는 에러 신호의 수가 1
개인 경우와 동일하나, 에러 마이크로폰의 경우 승객의 양쪽 귀 위
치에 최대한 근접하게 위치할 수 있도록 설계하였다.
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5.2 실험 결과 분석
<그림 5.20>를 통해 Case 1, Case 2 각 경우에 대한 능동소음제어 
적용 전·후의 소음도 크기를 확인할 수 있다. 전체 소음도에 대해 
지배적 영향성을 지니는 BPF성분이 포함된 주파수 대역을 중심으로 
살펴볼 때, Case 2의 경우가 Case 1의 경우에 비해 소음 저감 효율
이 높은 것을 확인할 수 있다. Case 2를 중심으로 살펴보면, 1st 
BPF가 포함된 주파수 대역에 대해 능동소음제어를 적용함으로써 
12dB의 소음 저감 효과를 얻었음을 확인할 수 있으며, 저주파 대역
에 대한 FFT(Fast Fourier Transform) 분석 결과를 통해 이를 좀 더 
명확하게 확인할 수 있다 (<그림 5.21> 참고). 또한, 전체 크기에 대
해서는 대략 8dB의 소음 저감 효과를 얻을 수 있음을 확인할 수 있
는데, 이는 제어 전 대비 소음도의 크기가 약 1/6의 수준으로 감소
한 것으로 판단할 수 있다.
반면, 두 케이스에 대해 모두 2rd, 3rd BPF가 포함된 주파수 대역에 
대해서는 상대적으로 소음제어 효과가 적음을 확인할 수 있는데, 이
는 능동소음제어 시스템의 소음 저감 효율성과 1st BPF의 지배적 영
향성을 통해서 설명될 수 있다. 
능동소음제어기법을 적용하는 경우 시스템을 구성하는 하드웨어와 
소프트웨어의 성능 그리고 시스템의 complexity에 의해 최대 소음 
저감 효율이 결정되며, 최대 저감 효율 이상의 소음 저감 효과를 얻
기 어렵다. 또한, 목표 주파수 대역 내의 가장 큰 소음 성분을 중심
으로 소음 제어가 진행되므로, 소음 저감 효과는 저감하고자 하는 
소음의 주파수 특성에 의존적이라고 말할 수 있다. 이러한 사실들을 
본 연구에서 적용하면, 시스템의 최대 저감 효율이 결정되어 있는 
상황 하에, 주파수 성분 중 1st BPF의 비중이 매우 높기 때문에 1st
BPF위주로 소음 저감이 진행된 것으로 판단되며, 상대적으로 다른 
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주파수 성분에 대한 저감 효과가 낮은 것으로 생각된다. 
소음도와는 별개로, 자리에 탑승한 승객의 움직임에 대한 소음 제
어 효과를 분석하기 위해 Case 1 & 2 각각에 대해 quiet zone의 크
기 분석이 진행되었다. Quiet zone은 일반적으로 능동소음제어를 적
용하기 이전의 음장에 대해 10dB 이상의 소음 저감이 이루어진 지
역을 의미하는데[[70~71], 본 연구에서도 (가장 주요한 성분인) 1st
BPF에 대해 10dB 이상 소음 저감이 이루어진 지역으로 정의하고 분
석을 진행하였다. 측정 결과 Case 1에 대해서는 에러 마이크로폰 주
위 (반경) 약 40cm의 quiet zone이 형성되었음을 확인하였으며 Case 
2에 대해서는 마이크로폰 주위 약 35cm의 quiet zone이 (2개) 형성
되었음을 확인하였다. 일반적으로 참조 신호와 에러 신호간의 거리
가 가깝지 않은 경우에 대해 quiet zone의 크기가 /10 정도로 설정
된다는 것을 고려해 볼 때, 이전의 연구 결과들과 비슷한 수준으로 
quiet zone이 설정되었음을 확인할 수 있다[71]. 또한, Case 1에 비
해 Case 2에서 quiet zone의 크기가 작은 것을 확인할 수 있는데, 
이는 참조 신호, 컨트롤 스피커, 에러 신호의 상대적 위치에 의해 
변화하는 quiet zone의 성질에 의한 것으로 에러 신호의 수가 1개에
서 2개로 증가함에 따른 영향이 반영된 것으로 판단된다. 결론적으
로, 항공기에 탑승한 승객의 움직임을 고려해보면, Case 1의 경우에
도 어느 정도 승객의 움직임을 감안한 저감 효과를 얻을 수 있으나, 
Case 2의 경우에 보다 (승객의 움직임에 의존적이지 않은) 안정적인 
소음 제어 효과를 얻을 수 있음을 확인할 수 있다. 
결과적으로, 앞의 두 경우에 대한 분석을 통해 능동소음제어를 적
용하는 경우에 대한 소음 저감 효과와, 에러 신호 수의 변화 (시스
템의 complexity 변화)로 인한 소음 저감 효과 변화, 그리고 quiet 
zone의 크기 변화를 확인할 수 있다. 그러나 이러한 분석 결과는 4
장의 실험 결과와 연계하여 능동소음제어 적용 전·후의 심리음향
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학적 요소들의 변화를 고려했을 때 보다 폭 넓게 이해될 수 있다. 
4.2.3절에서 논의된 바와 본 장에서 진행된 실험 결과에 따르면 능
동소음제어기법을 적용하는 경우 Loudness와 Sharpness 모두의 인지 
한계 이상 저주파 대역의 크기 변화가 야기됨을 확인할 수 있다. 
즉, Loudness 변화와 Sharpness의 변화 모두 인지 가능하다는 것으
로, ANC 적용 전·후의 Loudness와 Sharpness 변화에 대한 연구 및 
정량적 분석의 필요성을 말해주고 있다. 
따라서 6장에서는 ANC 적용 전·후의 Loudness와 Sharpness변화
에 대한 분석은 물론, 심리음향학적 인자와 연계된 불쾌감 변화에 
대한 실험적 연구를 통해 능동소음제어를 적용함으로써 얻을 수 있
는 불쾌감 저감 효과를 확인하도록 한다. 또한 연구 진행을 위해 두 
경우의 능동소음제어 적용 실험 중, 좀 더 효율성이 좋았던 Case 2
를 선택해 자극음 생성에 사용한다.
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<그림 5.20> 능동소음제어 적용 전·후의 소음도 
(1/3 octave band spectrum)
<그림 5.21> 능동소음제어 적용 전·후의 소음도 (FFT, Case 2)
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6. 청감실험을 통한 불쾌감 저감 효과 분석
본 장에서는 실질적으로 능동소음제어기법을 적용함으로써 얻을 
수 있는 불쾌감 저감 효과를 청감 실험을 통해 분석한다. 자극음 제
작을 위해 5장에서 진행된 MIMO 시스템에 의한 제어 전·후 소음 
데이터를 분석하며, 피험자들의 개인적 특성을 최대한 반영하기 위
해 PNE(Pink noise equivalent level)을 사용해 실험을 진행한다. 실
험 결과를 통해 불쾌감의 저감 효과를 정량적으로 확인하며, 불쾌감
과 심리음향학적 인자들 간의 연관성을 분석한다.
6.1 청감 실험
6.1.1 자극음 구성
본 장에서는 5장에서 HATS를 통해 측정된 MIMO system 적용 
전·후의 음원을 기본 자극음으로 사용한다. 또한 기본 자극음에 대
한 음질 분석결과를 기반으로 기본 자극음의 심리음향학적 인자 
(Loudness & Sharpness)를 변화시켜 심리음향학적 인자의 변화에 따
른 피험자들의 불쾌감 인지 변화를 관찰할 수 있도록 자극음을 구
성한다.
- 105 -
1) 기본 자극음 음질 분석
4.1.3절에 소개된 Loudness와 sharpness의 계산 방법을 통해 능동
소음제어 전·후 음원의 음질 분석 결과는 다음과 같다.
Loudness Sharpness
ANC 적용 전 67.70 1.29
ANC 적용 후 53.51 1.46
<표 6.1> 능동소음제어 전·후의 음질 분석 결과
2) 심리음향학적 인자를 변화시킨 자극음 생성
본 실험의 목적은 심리음향학적 인자의 변화에 대한 피험자들의 
불쾌감 인지 변화를 관찰함으로써 심리음향학적 인자와 불쾌감 간
의 상관 관계를 확인하는 것이다. 따라서 4.1.1절에 소개된 주파수 
밴드별 주파수 성분 크기 변화 방법을 사용해 심리음향학적 인자를 
변화시킨 다양한 자극음을 생성하였다. 단, 여러 주파수 밴드의 크
기 조절을 통해 심리음향학적 인자를 변화시킬 수 있으나 본 연구
는 능동소음제어를 통해 제어 가능한 주파수 대역에 대한 크기 성
분 변화를 기반으로 진행되었으므로, 1번 주파수 밴드 (0~630Hz) 구
간의 크기 조절을 통해 다양한 심리음향학적 지표를 지닌 자극음을 
생성하였다. 또한 심리음향학적 인자의 변화 폭은 Loudness와 
Sharpness 각각에 대해 ANC 적용 전후의 변화량을 기준으로 하였
다.
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<그림 6.1> Sharpness 변화 전·후의 주파수 성분 변화
Loudness Sharpness
Sound 1 39.32 1.11
Sound 2 39.32 1.29
Sound 3 39.32 1.46
Sound 4 39.32 1.64
Sound 5 53.51 1.11
Sound 6 53.51 1.29
Sound 7 (ANC 적용 후) 53.51 1.46
Sound 8 53.51 1.64
Sound 9 67.70 1.11
Sound 10 (ANC 적용 전) 67.70 1.29
Sound 11 67.70 1.46
Sound 12 67.70 1.64





본 실험은 크기 추정법 중 하나인 ‘자유 강도 추정법 
(Free-number magnitude estimation method)를 통해 진행되었다. 자
유 강도 추정법은 심리음향학적 지표의 인지적 크기를 실험적으로 
결정하고자 할 때 사용되는 가장 정확한 방법 중 하나로 알려져 있
다[72]. 자유 강도 추정법을 통해 평가를 진행하는 경우 피험자는 특
정 범위 내에서 실험음에 대한 인지적 평가를 진행하는 것이 아니
며 전적으로 피험자의 주관적 판단에 의해 평가를 진행하게 된다. 
이러한 특성으로 인해 (시간적·공간적) 변화가 실험 결과에 영향을 
줄 가능성이 적은 장점이 있으나, 실험 데이터가 특정 범위 내에 있
지 않기 때문에 여러 피험자들 간의 실험 결과를 통계적으로 해석
하기 힘든 단점이 있다. 따라서 본 연구에서는 자유 강도 추정법을 
사용함으로써 발생할 수 있는 단점을 보완하기 위해 PNE(Pink noise 
equivalent level)를 사용하였다. 
일반적으로 청감실험을 통한 실험적 연구를 진행하는 경우 실험 
내 존재하는 여러 요소들 (예를 들어, 평가 척도, 자극음의 재생 순
서 등)에 의해 실험 결과가 영향을 받는 경우가 많다[73]. 이러한 영
향을 최소화하기 위해 제안된 것이 ‘master scale’ 이다[74]. 
master scale을 적용한다는 것은 pink noise나 white noise와 같이 잘 
알려진 소음을 기준음으로 설정해 자극음들과 함께 평가하고, 자극
음들에 대한 평가 결과를 기준음에 대한 평가 결과를 통해 보정하
는 일종의 ‘표준화(standardization)’ 과정을 수행하는 것을 의미한
다. 또한, 보정은 일반적으로 피험자 개개인의 pink noise에 대한 실
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험 결과를 바탕으로 지수형 회귀 모델을 만든 뒤 회귀 모델의 역함
수 값을 통해 PNE를 산출하는 방식을 취하게 된다. 
결론적으로 본 연구에서는 자유 강도 추정법을 통해 피험자들의 
불쾌감을 평가하였으며, 평가된 불쾌감의 PNE값을 통해 통계적 분
석을 진행하였다. 또한 이전 자극음에 대한 평가 결과가 다음 자극
음에 대한 평가에 주는 영향을 최소화하기 위해 모든 자극음은 임
의의 순서로 재생되었다.
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6.2 실험 결과 분석 
6.2.1 PNE를 통한 Loudness 및 Sharpness 영향 분석
<그림 6.2> Pink noise에 대한 불쾌감 변화 예시 (지수형 회귀 모델)
<그림 6.2>는 40~85dB(A)의 pink noise에 대한 불쾌감 평가 결과를 
바탕으로 도출된 지수형 회귀 모델을 나타내고 있다. 이 경우 피험
자가 인지하는 불쾌감의 크기는 회귀 모델의 역함수를 통해 PNE로 
정량화할 수 있다. PNE로 정량화된 실험 결과의 산술 평균값을 통
해 피험자들이 자극음에 대해 느끼는 불쾌감을 정량화 했으며 그 
결과는 <그림 6.3~6.4>에서 확인할 수 있다.
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<그림 6.3> Sharpness 변화에 따른 불쾌감 변화 (Loudness 일정)
<그림 6.3>를 통해 Loudness가 일정한 경우 Sharpness 변화에 따
른 불쾌감 변화를 확인할 수 있다. 세 종류의 Loudness에 대해 모두 
Sharpness가 증가함에 따라 불쾌감의 크기가 증가함을 확인할 수 있
는데, 특징적인 것은 Loudness의 크기가 53.51와 67.70인 경우에는 
불쾌감 크기 변화의 경향성이 유사하나 39.32인 경우에 대해서는 
sharpness의 크기가 작은 지역에 대해 경향성이 다소 다르게 나타난 
것으로 보인다. 정량적으로 앞의 두 경우는 불쾌감의 최대값과 최소
값의 차이가 5PNEdB 내외이나, 39.32인 경우에는 10PNEdB 이상의 
차이를 확인할 수 있다. 이러한 차이가 나타난 이유는 Loudness & 
Sharpness와 불쾌감 간의 상관관계에 대한 고찰에 의해 설명될 수 
있다. Loudness와 Sharpness은 모두 불쾌감에 영향을 주는 요인이나 
각각의 상대적인 크기에 따라 차별적으로 불쾌감에 영향을 주는 것
으로 생각된다. 예를 들어, Loudness가 Sharpness에 비해 상대적으
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로 불쾌감에 큰 영향을 주고 있는 경우 Sharpness에 의한 변화는 불
쾌감에 큰 영향을 주지 못하며, Loudness의 크기가 상대적으로 불쾌
감에 영향을 주지 못하는 경우 Sharpness에 의한 변화는 불쾌감에 
큰 영향을 줄 수 있게 되는 것이다. 이를 본 연구에 접목시켜 생각
했을 때, Loudness의 크기가 비교적 큰 두 실험 결과(53.51 & 67.70 
sone)에 대해서는 불쾌감이 Loudness에 의해 영향을 많이 받고 있으
므로 sharpness 변화에 의한 불쾌감 변화가 비교적 작은 것으로 생
각된다. 반대로 Loudness의 크기가 비교적 작은 실험 결과에 대해서
는(39.32 sone) 불쾌감이 Loudness에 의해 영향을 많이 받고 있지 않
아 sharpness 변화에 의한 불쾌감 변화가 비교적 큰 것으로 생각된
다. 
<그림 6.4> Loudness 변화에 따른 불쾌감 변화 (Sharpness 일정)
<그림 6.4>를 통해 Sharpness가 일정한 경우 Loudness 변화에 따른 불
쾌감 변화를 확인할 수 있다. 네 종류의 sharpness에 대해 모두 
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loudness가 증가함에 따라 불쾌감의 크기가 증가함을 확인할 수 있다. 
또한 Loudness의 경우와 마찬가지로 sharpness의 크기가 큰 경우에 비
해 sharpness의 크기가 작은 경우에 불쾌감의 증가량이 더 큰 것을 확
인할 수 있는데, 이는 Loudness의 경우와 마찬가지로 Loudness와 
sharpness의 상대적인 크기에 따른 불쾌감에 대한 차별적 영향으로 인
한 것으로 생각된다. 즉, sharpness의 크기가 가장 작은 경우(1.11 acum)
가 나머지 경우보다 sharpness 크기가 상대적으로 작아서 Loudness 변
화에 대한 불쾌감의 변화량이 더 크게 나타난 것으로 생각된다.
Loudness와 Sharpness에 의한 불쾌감 변화는 통계적 분석 방법 중 
회귀분석을 통해 보다 정량적으로 확인될 수 있다(<그림 6.5>, <표 
6.3>). 분석 결과 심리음향학적 인자와 불쾌감 간의 관계는 <식 6.1>
로 표현될 수 있다.
 
<식 6.1>
관계식과  값을 통해 심리음향학적 인자들과 불쾌감 간의 선형
적 관계를 확인할 수 있으며, 불쾌감은 Sharpness 보다 Loudness에 
의해 주도적 영향을 받는 것으로 나타났다. 또한 두 인자의 경우 모
두 인자의 크기 증가가 불쾌감을 상승시키는 방향으로 작용함을 확
인하였다. 이전 연구 결과들과 비교해볼 경우, 대다수의 경우 불쾌
감과 Loudness 간의 높은 상관관계를 확인할 수 있으며[75], 불쾌감
에 영향을 주는 인자 중 Loudness와 함께 가장 많이 포함되는 인자
로 Sharpness가 사용된다는 점을 고려해 볼 때[76~77], 본 장에서 수
행된 실험을 통해 불쾌감과 심리음향학적 인자들 간의 관계를 신뢰
성 평가했음을 확인할 수 있다.
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B Std. Error Beta
Constant 35.82 3.13 - 11.44 0.00
Loudness 0.44 0.03 0.852 13.72 0.00
Sharpness 14.82 1.88 0.489 7.87 0.00
<표 6.3> 심리음향학적 인자들과 불쾌감 간의 회귀 분석 결과
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6.2.2 중형항공기 내부 소음에 대한 불쾌감 개선 효과 분석
<표 6.4>를 통해 능동소음제어 전·후의 불쾌감 개선 효과를 확인
할 수 있는데, 능동소음 제어 전·후의 불쾌감은 약 2.6PNEdB 개선
된 것으로 확인되었다. 또한, 능동소음제어를 적용함으로써 변화되
는 sharpness에 의한 영향으로 불쾌감 저감 효과가 예상보다 작아졌
음을 확인할 수 있다. 다시 말해, sharpness에 의한 변화를 무시했을 
때 불쾌감은 약 5.5PNEdB 개선될 것으로 기대되었으나, (주파수 성
분 변화로 인한) sharpness 변화로 인해 불쾌감 저감 효과가 약 




ANC 적용 전 67.70 1.29 84.5
ANC 적용 후 53.51 1.46 81.9
비교 case 53.51 1.29 79.0
<표 6.4> 능동소음제어 전·후의 불쾌감 개선 효과 분석
또한, sharpness 변화로 인한 불쾌감 증가 효과로 인해 물리적 지
표인 소음도의 저감 효과(8dB 감소)와 비교했을 때의 불쾌감 저감 
효과가 기대했던 수준에 미치지 못함을 확인하였다. 결론적으로 
ANC 로 인한 효과는 분명히 확인되었으나, 능동소음제어를 적용함
으로써 sharpness 크기가 커짐에 따라 불쾌감의 크기가 커질 수 있
으며, 이로 인해 불쾌감 개선 효과의 크기가 감소할 수 있음을 확인
하였다. 또한 보다 정확한 제어 효과 분석을 위해서는 소음도 수준보다
는 불쾌감 평가를 진행하는 것이 보다 효율적일 수 있음을 확인하였다.
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6.2.3 능동소음제어 적용 및 향후 연구 방향에 대한 고찰
현재까지의 실험적 연구 결과를 통해 능동소음제어를 적용하는데 
있어 고려해야 될 사항과 향후 효율적 연구를 진행하기 위한 연구 
방향성에 대한 분석이 진행될 수 있다.
1) 능동소음제어 적용 시 고려되어야 할 사항
능동소음제어기법을 적용하는 경우, 일반적으로 FXLMS 알고리즘 
기반의 여러 알고리즘을 사용하게 된다. 따라서 FXLMS 알고리즘을 
사용하는 경우를 중심으로, 효율적 소음제어를 위한 알고리즘 구동 
방법에 대한 논의를 진행할 수 있다. 또한, 이러한 논의는 물리적 
지표보다는 이전의 연구들과 본 연구에서의 심리음향학적 인자와 
불쾌감 간의 상관관계를 기반으로하여 보다 효율적으로 진행될 수 
있다.
⓵ 심리음향학적 인자들 간의 가중치가 없는 경우 (일반적인 경
우)
다수의 환경 소음에 대해 심리음향학적 인자와 불쾌감 간의 관계 
분석을 진행하는 경우, <식 6.1>에서 보는 바와 같이 Loudness와 
Sharpness가 불쾌감을 증가시키는 방향으로 작용한다[75~76]. 따라서 
보다 큰 제어효과를 얻기 위해서는 가능한 Loudness와 Sharpness의 
크기를 감소시키는 방향으로 알고리즘을 구동시켜야 한다. 그러나 
FXLMS 알고리즘을 기반으로 하는 여러 알고리즘을 사용하는 경우, 
대략 500Hz 미만의 주파수 대역에 대해서만 소음 제어가 가능한데, 
이 경우 Loudness와 Sharpness가 동시에 감소하는 등의 변화는 실질
적으로 발생하기 어렵다. 이는 Loudness와 Sharpness간의 관계에 대
한 분석을 통해 확인할 수 있는데, (두 인자는 서로 완전히 독립적
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인 인자가 아니므로) 500Hz 미만의 주파수 대역에 대해서 Loudness
가 감소하는 경우에는 Sharpness는 필연적으로 증가하게 된다. 따라
서 Loudness와 Sharpness 중 어떤 인자를 감소시킬 것인지를 선택해
야 하는데, 대부분의 경우 <식 6.1>에서와 같이 Loudness의 변화가 
Sharpness보다 불쾌감에 더 큰 영향을 미치는 것을 확인할 수 있다
[76~77]. 그러므로 Sharpness보다는 Loudness를 가능한 많이 감소시
키는 방향으로 알고리즘을 구동해야 하며, 알고리즘 내 여러 변수들
을 설정해야 한다.
정리하면, ‘일반적인 경우’에 대해서 FXLMS 알고리즘을 활용해 
소음제어를 진행할 때, Loudness를 가능한 많이 저감시킬 수 있는 
방향으로 알고리즘을 구동시켜야 함을 확인할 수 있다.
⓶ 심리음향학적 인자들 간에 가중치가 있는 경우
1번 경우와 달리 Loudness와 Sharpness 간에 가중치가 있는 경우
를 생각해볼 수 있다. 예를 들어, Loudness는 요인 A를 표현하기 위
한 요소이며, Sharpness는 요인 B를 표현하기 위한 요소일 때, 연구
자의 의도에 따라 요인 A와 요인 B 간에 가중치가 존재할 수 있다. 
즉, 요인 A와 요인 B의 중요도가 다를 수 있는데, 이러한 경우에 대
해서는 먼저, 요인들 간의 중요도를 고려해 심리음향학적 인자와 불
쾌감 간의 상관관계를 새롭게 도출한 후, 소음제어 적용 방식을 결
정해야 한다. 
새롭게 도출된 불쾌감과 심리음향학적 인자 간의 관계에서 여전히 
불쾌감에 대해 Loudness의 영향성이 더 큰 경우에는 1번 경우와 같
이 Loudness를 최대한 저감시킬 수 있는 방향으로 알고리즘을 구동
해야 한다. 하지만 불쾌감에 대해 Sharpness의 영향성이 더 큰 경우
에는 4장의 실험 결과를 바탕으로 사람들이 Sharpness 변화를 인지
하지 못하는 수준까지만 능동소음제어를 적용해야 한다.
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결론적으로 심리음향학적 인자들 간의 가중치가 있는 경우에는 어
떤 심리음향학적 인자가 불쾌감에 좀 더 큰 영향을 끼칠 수 있는지
를 파악하는 것이 중요하며, 이를 고려해 능동소음제어 기법을 적용
해야 함을 확인할 수 있다. 
⓷ 능동소음제어 외적인 방법을 사용하는 경우
1번과 2번 경우와 더불어 FXLMS 알고리즘을 사용하지만, 능동소
음제어 외의 방법을 통해 불쾌감 저감 효과를 증가시키는 방법도 
고려해볼 수 있다. 이러한 방법 중 하나는 수동제어방식으로, 공간
을 구성하는 벽면의 재질 변화, 보강재 사용 등의 방법을 통해 고주
파 소음성분의 크기를 효율적으로 저감할 수 있는 방법이다[36]. 즉, 
능동소음제어방법과 수동소음제어방법을 병렬적으로 적용하는 것인
데, 이러한 기법을 효과적으로 사용할 경우, 불쾌감 저감 효과를 크
게 증가시킬 수 있을 것으로 판단된다. 이외에도 벽면의 투과 효과
를 능동적으로 변화시키는 등의 방법 등 여러 능동소음제어 외적인 
방법을 병렬적으로 사용함으로써 보다 효율적인 소음 및 불쾌감 제
어를 진행할 수 있을 것으로 생각된다[78~80].
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2) 향후 연구 방향 분석
향후 능동소음제어와 관련하여 진행될 연구의 방향성 대한 논의는 
FXLMS 알고리즘을 기본 알고리즘으로 사용하지 않을 경우에 대한 
고찰을 바탕으로 진행될 수 있다. 앞서 1)에서 살펴본 바와 같이 소
음에 대한 불쾌감을 크게 감소시키기 위해서는 Sharpness의 크기 증
가량을 감소시키는 방향으로 연구가 진행되어야 한다. 즉, 소음 내 
고주파 성분을 제어할 수 있는 방향으로 연구가 진행되어야 하는데, 
이러한 연구는 기존의 FXLMS 알고리즘 기반의 여러 알고리즘을 통
해서는 진행되기 어렵다. 따라서 새로운 접근 방법, 이론 등을 통해 
보다 근본적으로 고주파 성분의 크기를 제어할 수 있는 방법에 대
한 연구가 진행되어야 할 것으로 생각된다.
이러한 생각을 기반으로 FXLMS 알고리즘에 대해 부분적으로 개
선을 시도해 Sharpness 증가에 대한 개선 효과를 얻을 수 있는 가능
성을 제시한 몇몇 연구 사례가 확인된 바 있다. 이들 중, 본 실험에
서 사용된 실험적 방법론을 사용할 수 있는 방법으로 ASQC(Active 
Sound Quality Control) or ASE(Adaptive Noise Equalizer)가 있다
[58,81]. ASQC는 저감하고자하는 목적함수를 기존의 음압 신호에서 
심리음향학적 인자로 변화시켜 알고리즘을 구동하는 것을 말하며, 
ASE는 ANC 와 유사한 방법으로 구동되나 참조 신호 또는 에러 신
호에 저감하고자 하는 주파수 대역의 정보를 필터 형태로 삽입함으
로써 출력 신호의 형태를 shaping 하는 것을 말한다. 하지만 두 방
법 모두 한계점이 존재하므로 추가적인 연구가 필요한 상황이며, 이





본 연구는 중형항공기 객실 내부 음장의 음질 향상을 목적으로 진
행되었다. 연구는 크게 공력 및 소음 예측 기법을 통해 항공기 동체 
내부 음장 분석을 진행한 첫 번째 파트와 내부 음장의 음질 향상을 
위한 능동소음제어기법의 적용 가능성을 확인한 두 번째 파트로 구
성되었다. 
7.1.1 공력 및 소음 해석 
본 연구에서는 2장을 통해 터보프롭 항공기 내부 음장을 예측하기 
위한 공력 및 소음 해석 기법의 신뢰성을 확인하였다. 공력 해석을 
위해서는 자유 후류 와류 격자 기법을 사용하였으며, 소음 해석을 
위해서는 음향상사법을 활용하였다. 또한, NASA에서 설계된 SR-3 
터보프롭 용 프로펠러에 대해 해석 기법을 적용한 결과 실험적으로 
확인된 공력 및 소음 성능과 해석 기법으로 예측된 성능 간에 큰 
차이가 없음을 확인하였다. 따라서 해석 기법에 대한 검증이 성공적
으로 진행되었으며, 실질적 성능 예측이 필요한 터보프롭용 프로펠
러에 대한 해석에 위의 해석기법이 사용될 수 있을 것으로 판단하
였다.
3장에서는 공력 및 소음 해석 기법을 활용해 항공기 동체 내부 소
음을 예측하였다. 내부 소음 예측을 위한 공력 해석 기법으로는 2장
에서 검증한 해석기법을 사용하였으며, 소음 해석 기법으로는 2장에
서 검증된 해석기법과 함께 이전 연구에서 사용된 소음 해석 모델
을 사용하였다. 내부 소음 측정 결과와 예측 결과를 비교한 결과 
1st, 2nd, 3rd BPF성분과 전체 소음도 크기 모두 3dB 미만의 크기 차
이를 보이고 있음을 확인하였으며, 이를 통해 항공기 동체 내부 소
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음에 대한 공력 소음의 주도적 영향성을 신뢰성 있게 확인할 수 있
었다. 
7.1.2 능동소음제어 적용 및 효과 분석
4장에서는 심리음향학적 인자의 인지 한계를 주파수 밴드별로 측
정함으로써 가능성 있는 소음 저감 방법들이 실질적 효과를 보이기 
위한 최소 변화량을 확인하였다. Loudness와 Sharpness에 대해 각각 
분석을 진행하였으며, 평균적으로 Loudness의 경우 3.32 ~ 15.40  
sone (5~22%), sharpness의 경우 0.02 ~ 0.1acum (2~8%)의 크기 변동
에 대해 피험자들이 각 인자의 크기 변화를 인지할 수 있는 것으로 
확인되었다. 특히, 능동소음제어로 저감 가능한 저주파 대역(~6bark, 
<630Hz)에 대해 Loudness의 경우 1.79 ~ 2.58dB, Sharpness의 경우 
3.03 ~ 3.41dB 이상의 크기 변동에 대해 각 인자에 대한 변화를 인
지 할 수 있는 것으로 확인되었는데, sharpness의 경우 다른 주파수 
대역과 유사한 정도의 (주파수 성분) 크기 변화로 인해 인지적 변화
가 야기되는 것으로 확인된 반면 loudness의 경우 평균보다 훨씬 작
은 크기의 (주파수 성분) 크기 변화로 인해 인지적 변화가 야기되는 
것을 확인할 수 있었다. 이는 Loudness에 대한 저주파 대역에 대한 
인지적 민감도가 고주파 대역에 대한 인지적 민감도보다 크기 때문
으로 확인되었다. 
5장에서는 4장의 실험 결과를 기반으로 능동소음제어기법의 적용 
효과를 실험적으로 확인하였다. 실험적 연구를 위해 에러 신호의 수
에 따른 두 가지 능동소음제어 시스템을 구성했으며, 항공기 객실 
내부의 음장에 대한 실질적 저감 효과를 확인하였다. 두 경우 모두 
공력 소음으로 인한 BPF성분을 중심으로 소음 저감 효과가 관찰되
었는데, 소음 저감 효율이 더 높았던 2개의 에러 신호를 사용한 시
스템의 경우 1st BPF 가 포함된 주파수 영역의 소음도가 약 12dB 저
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감되었음을 확인하였으며, 전체 소음도는 약 8dB 저감되었음을 확인
하였다. 또한, 4장의 실험 결과와 비교해 볼 때, 630Hz 미만의 주파
수 대역에 대해 Loudness와 Sharpness 양쪽 모두에 대한 인지 한계 
이상의 소음 변동량이 관찰됨을 확인하였다. 
마지막으로 6장에서는 PNE와 통계적 분석 방법을 통해 불쾌감 저
감 효과를 정량적으로 분석하였다. 능동소음제어 전·후에 측정된 
음원을 바탕으로 생성된 12개의 음원을 통해 청감 실험을 진행하였
으며, 피험자들 간의 개인차를 결과에 정량적으로 반영하기 위해 
PNE를 사용했다. 실험 결과 능동소음제어를 적용함으로써 대략 
2.6PNEdB의 불쾌감 저감 효과가 있음을 확인하였다. 특징적인 것은 
능동소음제어를 적용하는 경우 Loudness가 감소함으로 인해 불쾌감
이 감소하나 Sharpness가 증가함으로 인해 불쾌감 저감 효과가 떨어
진다는 점이다. 분석 결과에 따르면, 능동소음제어로 인한 Loudness 
감소에 의해 불쾌감은 5.5PNEdB 만큼 저감되나, Sharpness 증가에 
의해 2.9PNEdB 만큼 불쾌감이 증가하는 것으로 확인되었다. 또한 
실험적 결과를 통해 능동소음제어 적용 방법 및 향후 연구 방향성
에 대한 분석을 진행하였다. 
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7.2 연구 의의 및 한계점
7.2.1 연구 의의
전 세계적으로 프롭형 중형항공기에 대한 수요가 점진적으로 늘어
나고 있으나, 상대적으로 항공기 내부 소음의 음질 향상에 대한 연
구는 제한적으로만 진행되고 있다. 본 연구에서는 해석 기법을 통한 
객실 내부 소음의 예측은 물론 실험적 연구 기법들을 사용해 객실 
내부 소음 저감 효과를 정량적으로 분석하였다. 기존의 연구들은 주
로 해석적인 측면 또는 실험적인 측면에만 국한되어 있어 전체적인 
시각에서 음질 향상을 위한 연구가 진행되지 못했다. 하지만 본 연
구에서는 양 측면을 모두 고려했으며, 이로 인해 항공기 내부 소음
에 대한 이해의 폭을 넓힐 수 있을 것으로 기대된다. 또한, 본 연구
에서는 소음 저감 방법으로써 능동소음제어기법을 선택하고 실험적 
연구를 위해 능동제어시스템을 직접 개발하였다. 능동소음제어기법
은 저주파 대역 소음 저감에 효과적이므로 저주파 대역 소음 성분
(BPF 성분)의 영향이 지배적인 항공기 동체 내부 소음과 관련하여 
능동소음제어시스템을 활용한 후속 연구에 큰 도움이 될 수 있을 
것으로 생각된다. 마지막으로, 기존의 연구들이 주로 물리적 지표들
을 사용해 소음 저감 효과를 분석하는데 그친 것에 반해, 본 연구에
서는 심리음향학적 지표와 청감 실험을 통해 소음 저감 효과를 분
석하였으며 이를 통해 불쾌감 개선 효과를 정량적으로 확인하였다. 
특정 소음에 대한 불쾌감은 단순히 물리적 지표들을 통해서 표현되
는 것보다 심리음향학적 지표를 통해 보다 정확하게 표현될 수 있
다는 다양한 연구 결과들을 고려해 볼 때, 본 연구의 실험 결과를 
토대로 다양한 후속 연구가 가능할 것으로 생각된다.  
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7.2.2 연구의 한계점 및 후속 연구를 위한 제언
본 연구의 한계점은 크게 두 부분으로 나눌 수 있다. 먼저 동체 
내부 음장 해석 방법에 대한 한계점이 존재한다. 본 연구에서는 동
체 내부의 음장을 예측하기 위해 음향상사법을 기본으로 동체 투과 
효과, 동체 내부 반사 효과를 고려하고 동체 표면 패널화 방법을 사
용했다. 이를 통해 톤 소음에 대한 신뢰성 있는 예측 결과를 얻을 
수 있었으나, 광대역 소음 예측 등의 후속 연구를 고려했을 때 몇 
가지 보완점을 고려해 볼 수 있다. 
먼저, 해석 과정에서 사용된 TL값에 대해 다음과 같은 보완사항을 
적용할 수 있다. 동체는 한 가지 재질로 이루어진 것이 아니라 문이
나 창 같은 부분에서는 다른 재질로 이루어져 있으므로, 각각의 재
질에 따른 차음 효과가 모두 다르기 때문에 이들 특성을 고려할 경
우, 보다 정확한 예측 결과를 얻을 수 있다. 만약 불연속적으로 차
음효과가 낮은 표면이 존재할 경우, 외부의 소음을 내부로 전달하는 
제 2의 소음원 역할을 할 수 있기 때문에 객실 내부의 음향장에 대
해 (톤 소음뿐만 아니라 광대역 소음에 대해서도), 보다 정확한 해석
을 진행하기 위해서 고려해야 할 요소 중 하나가 될 수 있다. 예를 
들어 창문의 투과 특성과 동체 벽면의 투과 특성이 다를 것이 자명
하고 동체에 비해 창문의 경우가 소음이 더 잘 전파될 것으로 예상
되므로 창문이 제 2의 소음원 역할을 할 수 있을 것으로 예상된다. 
또한, 일반적으로 동체 내부음장은 구조음향 해석 방법인 BEM, 
FEM 등의 별도의 해석 기법을 사용해 예측되어야 하나 본 연구에
서 목표로 하는 바를 수행하기에는 적절하지 않은 것으로 판단되어 
사용되지 않았다. 하지만 구조 및 진동 소음 등 다양한 소음원으로 
인한 동체 내부 소음을 고려해야하는 경우, 즉 여러 수음점에서의 
주파수 성분에 대한 분석이 필요한 경우에 대한 연구를 진행하고자 
한다면 BEM, FEM 등의 해석 기법을 통해 동체 내부 음장을 해석함
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으로써 보다 정확한 결과를 얻을 수 있을 것으로 판단된다. 
다음으로 능동소음제어기법의 적용과 관련해 알고리즘과 제어 성
능의 한계가 존재한다. 본 연구에서는 능동소음제어기법의 적용을 
위해 능동소음제거 시스템을 개발했으며 이를 통해 저주파 대역의 
소음에 대한 소음저감 효과를 확인하였다. 하지만 특정 주파수 이상
의 주파수 대역에 대해서는 소음 저감 효과를 얻기 어려우며, 저주
파 대역 소음의 크기가 줄어듦으로써, 얻을 수 있을 것으로 예상되
던 것보다 작은 크기의 실질적 불쾌감 저감 효과를 얻을 수 있음을 
확인하였다. 이러한 한계점은 알고리즘의 구조를 개선하고 하드웨어
의 성능을 개선하는 방법, 또는 능동소음제어 외적인 방법을 병렬적
으로 적용함으로써 극복될 수 있는데, ‘하드웨어 성능 개선’의 경
우 연구자의 입장에서 직접적인 성과를 얻기 어려우므로 다른 두 
방향에 주안점을 두고 연구를 진행해야 될 것으로 판단된다. 구체적
으로 알고리즘 구조를 (획기적으로) 개선하는 등의 방법이 고려될 
수 있을 것으로 생각되는데, 알고리즘 개선 등의 방법을 통해 저주
파 이상의 주파수 대역에 대한 제어 효과를 얻을 수 있는 경우, 전
체적인 소음도 저감 효과는 물론 ASQC와 ASE 등의 실질적 적용을 
통해 항공기 객실 내부의 음질 향상은 물론 다양한 음장에 대한 음
장 제어 효과를 기대할 수 있을 것으로 생각된다. 또한, 알고리즘을 
그대로 적용하되, 능동소음제어 외적인 방법을 병렬적으로 적용하는 
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부록
A. 공력 해석 기법
프로펠러의 공력 해석 기법은 크게 세 가지로 나누어 생각할 수 
있다. 블레이드 공력 성능의 초기 예측용으로 많이 사용되는 
BEMT(Blade Element and Momentum Theory), Euler Equation 또는 
Navier-Stokes Equation 등의 지배방정식을 수치적으로 풀어 해석을 
진행하는 CFD(Computational Fluid Dynamics), 그리고 후류 및 비정
상 상태(Unsteady state) 등을 고려할 수 있는 lifting surface 이론 
기반의 수치기법들이 있다[10]. 
BEMT는 공력 해석에 대한 연구가 진행되던 초기부터 지금까지 
가장 널리 사용되는 방법으로 비교적 낮은 회전속도를 가진 프로펠
러들에 대한 공력 해석에 많이 사용되었다. BEMT는 회전평면에 들
어오는 유동을 2차원으로 가정하여 각 blade element의 stream tube 
별 자유류와 후류 사이의 관계식을 모멘텀 밸런스를 이용하여 구하
며 이를 통해 공력 해석을 진행한다. 하지만 BEMT를 사용해 공력 
해석을 진행하는 경우, 비정상 상태의 유동과 같은 3차원 효과를 제
대로 반영할 수 없는 단점이 있다. 
CFD의 경우 최근 CPU(Central Processing Unit)의 계산 능력 향상
과 GPU(Graphics Processing Unit)를 CPU와 함께 사용하는 방식의 
보편화로 인해 이전보다 더 많이 사용되고 있는 추세이다[82]. CFD
는 해석을 원하는 모든 유동 영역에 대해 격자화를 진행하고 Navier 
Stokes Equation(NSE) 와 Euler Equation(EE) 등의 지배방정식을 통
해 물리량을 도출하게 된다. 하지만 CFD의 경우 회전익기 해석에 
있어 몇 가지 문제점이 존재한다. 먼저, 생성된 볼텍스 후류가 전파
되는 경우 소산이 크게 일어나 공력에 오차가 발생할 가능성이 크
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다. 또한, CFD는 계산 비용이 매우 크기 때문에 다양한 케이스(블레
이드 형상 등)에 대한 연구 진행이 어렵다.
반면, lifting surface 이론 기반의 수치기법의 경우 계산 비용이 
CFD에 비해 작으며 BEMT와와 달리 다양한 비정상 운용환경에서 
후류 해석이 가능한 장점이 있다. 또한 여러 검증된 물리적 모델을 
이용해 보다 정확한 물리량을 얻을 수 있으므로 본 연구에서는 
lifting surface 이론 기반의 자유 후류 와류 격자 기법(free-wake 
vortex lattice method)을 사용하여 공력 해석을 진행하였다[37]. 또
한, 추가적으로 등와선도 후류 모델과 곡선 와류 요소를 적용하여 
해석에 소요되는 계산 비용을 감소시켰으며[38~40], 부분적으로 발생
할 수 있는 압축성 효과와 점성 효과를 고려하기 위해 몇 가지 
correction을 적용하였다.
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1) 자유 후류 와류 격자 기법
블레이드 경계와 후류 영역을 제외한 블레이드 주위 유동은 비압
축성(incompressible), 비회전(irrotational) 유동으로 가정할 수 있으
며, 이러한 유동은 라플라스 방정식(Laplace’s equation)의 형태로 
표현될 수 있다[37].
∇                        <식 1>
(단, 
∇)
또한, 라플라스 방정식의 경우 Green의 상반 정리(Green’s 
reciprocal theorem)에 따르면 일반해를 경계면에 위치한 소스








 ∞     <식 2>
(단, ∞ 는 자유후류 속도 포텐셜)
일반해를 결정하기 위해 비침투 조건(non-penetration condition)인 
Neumann 경계 조건을 적용하고 미소 교란(small disturbance) 가정 
하에 얇은 에어포일 이론(thin airfoil theory)를 함께 적용하면 경계
면에서의 소스와 더블렛 분포는 캠버면에서의 더블렛 분포로 치환 
가능하다. 또한, 캠버면에서의 더블렛 분포는 같은 와류 크기를 가
지는 와류 격자로 표현이 가능하므로 <식 2>는 결과적으로 <식 3> 











 ∇∞∙     <식 3>
<그림 1> 와류 격차로 치환된 블레이드와 후류 형상[37]
이 때 쿠타 조건(Kutta condition)을 고려하면 블레이드 경계면과 
블레이드 뒷전에서의 와류 강도 중 블레이드 경계면에서의 와류 강
도만이 미지수가 되므로, <식 3>은 <식 4>와 같이 전진속도 , 블
레이드 변형과 피치 움직임에 의해 유도되는 속도 , 로터 회전에 
의해 유도되는 속도 ×로 구성된 선형방정식으로 표현할 수 있
다. 
 





















<식 4> 로부터 계산된 와류 강도에 대해서 쿠타-주코스키 법칙 
(Kutta-Joukowski theorem)을 적용하면 블레이드 경계면의 각 와류
격자에서의 힘 벡터를 계산할 수 있으며 이를 통해 블레이드에 작
용하는 하중을 확인할 수 있다.

×
                 <식 5>
또한 압축성 효과를 반영해 보다 정확한 해석 결과를 얻기 위해 
추가적으로 Prandtl-Glauert correction을 적용하였다.
  

               <식 6>
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2) 등와선도 후류 모델
자유 후류 와류격자 기법에서는 일반적으로 후류 모사를 위해 와
류격자 후류모델을 사용한다. 와류격자 후류 모델은 블레이드 뒷전
의 와류 강도 분포를 코드 길이 방향의 와류격자요소로 모사하고 
시간에 따른 와류 강도 변화를 블레이드 스팬과 평행한 방향의 와
류격자요소로 모사한다. 하지만 본 연구에서는 계산 비용이 커지는 
등의 단점을 해결하기 위해 등와선도 후류 모델을 사용한다. 등와선
도 후류 모델은 강도가 일정한 와류 요소를 블레이드 뒷전의 와류 
강도 분포를 모사할 수 있도록 분포시키고, 시간에 따른 와류 요소
의 위치 변화를 통해 와류 강도 분포를 모사하는 방법이다[39~40]. 
등와선도 후류 모델을 사용할 경우 절반의 격자를 통해 후류 형상
의 모사가 가능하므로 계산 비용을 줄일 수 있으며 와류격자 후류
모델과 같은 수준의 정확도를 얻을 수 있는 장점이 있다. 
<그림 2> 자유 후류 모사를 위한 후류 모델 [39]
(좌: 와류격자 후류 모델, 우: 등와선도 후류 모델)
와류 강도는 <식 7>를 통해 결정될 수 있으며, 는 계산해야될 




               <식 7>
등와선도 후류 모델에서 블레이드 뒷전의 와류요소 위치는 각 시










         <식 8>
또한, 블레이드 뒷전에서의 방출점의 위치는 계산 격자의 크기를 
고려할 때, <식 9>와 같이 결정될 수 있다.
   ∙

    <식 9>
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3) 곡선와류요소
회전익 항공기의 경우 후류의 형상이 블레이드의 회전에 의해 곡
선 형태를 가지게 된다. 이러한 후류 형상을 보다 정확하게 예측하
기 위해 곡선 와류 요소를 활용한 모델링 방법이 사용되는데, 본 연
구에서는 Bliss 등이 제안한 방법을 사용한다[40]. Bliss 등은 포물선 
형태의 와류 요소에 대해 Biot-Savart 적분식을 적용하는 방법을 제
시하고 있는데, 이 방법을 사용할 경우 정확도 및 계산 비용 등에 
장점이 있음을 밝힌 바 있다. 
따라서 본 연구에서는 포물선 형태의 와류 요소에 대해 <식 10>을 














    <식 10>
<그림 3> 자체유도 속도 계산을 위한 포물선 와류 요소의 형태[40]
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4) 2D 공력 계수 테이블 참조
자유 후류 와류격자 기법은 비점성 유동에 기반하고 있으므로 블
레이드 추력 및 유도 항력의 경우 예측이 가능하나, 형상 항력 및 
실속 등에 의한 점성효과를 고려하기 어려우며 에어포일 캠버 효과
도 고려하기 힘들다. 이와 같은 단점을 보완하기 위해 각 블레이드 
형상별 마하수와 받음각을 기준으로 작성된 2D 공력 계수 테이블을 
작성하였다. 연산 과정 중 산출된 마하수와 받음각에 대해 작성된 
테이블을 통해 양력 계수(lift coefficient), 항력 계수(drag 
coefficient), 모멘트 계수(moment coefficient) 등을 선형 보간법으로 
계산하였으며, 이를 다시 형상 항력 및 토크 계산 등에 활용하였다. 
또한, 실속 이후의 양력 변화를 반영하기 위해 공력 계수 테이블로
부터 실속각을 계산하며, 실속각보다 크기가 큰 받음각 영역에 대해
서는 와류격자의 수직 벡터를 조정하였다. 마찬가지로, 캠버에 의한 
영향을 고려하기 위해 테이블의 양력 데이터로부터 영양력각
(zero-lift angle) 정보를 계산하고, 해당 위치에서 영양력각의 크기만
큼 와류 격자의 수직 벡터를 보정하였다.
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B. 소음 해석 기법
터보프롭 항공기를 포함한 회전익 항공기에서 발생하는 공력 소음





































블레이드 표면의 불균일성에 
의해 발생하는 불안정한 
층류
협대역 소음
<표 1> 회전익에서 발생하는 주요 공력소음
불연속 주파수 소음의 경우 정상 두께 소음(Thickness noise), 정상 하중 
소음(Loading noise), 고속 충격 소음(High-Speed Impulsive noise, HSI), 블
레이드-와류 간섭 소음(Blade-Vortex Interaction noise, BVI) 등의 블레이드 
로터 회전으로 인해 발생하는 소음 성분을 의미한다. 반면 광대역 주파수 
소음의 경우 난류 유입 소음(Turbulence Inflow Noise, TIN)와 익형 자체 
소음(Airfoil self-noise)등의 난류의 유입, 후류의 와류 흘림에 의해 나타나
는 소음 성분을 의미한다[45]. 본 연구에서는 효율적 연구 수행을 위해 음
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향상사법을 적용하며 불연속 주파수 소음에 대한 소음해석을 수행한다.
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1) 불연속 주파수 소음 해석
회전체의 불연속 주파수 소음에 대한 소음도 예측을 위해 시간영
역 음향상사법을 사용했다. 시간영역 음향상사법은 홀극(monopole), 
이중극(dipole), 사중극(quadrupole)을 소음의 생성 항으로 두는 
FW-H 방정식을 사용하여 원하는 지점의 음압을 계산하는 예측 방
법이다. Ffowcs Williams 와 Hawkings[46]가 Lighthill[47]의 음향상사 


















식에서 ′는 음압, 는 물체 표면에서의 수직 속도, 는 물체 표
면에서 유체에 가해지는 하중 성분, 는 Lighthill tensor를 나타내
며, 와 는 각각 Dirac delta 함수와 Heaviside 함수를 의미
한다. 또한 ∇는 형상 함수로 물체 내부에서는   , 외부에서는 
  , 표면에서는   의 값을 가진다. (<그림 4> 참고)
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<그림 4>    로 정의되는 물체 표면 도식도[48]
<식 11>를 살펴보면 우변의 첫 번째 항은 물체의 형상과 두께에 
비례하는 홀극 소음, 두 번째 항은 물체 표면의 공기력 분포에 의해 
발생하는 이중극 소음, 세 번째 항은 유체 내 비선형 효과에 의해 
발생하는 사중극 소음을 나타냄을 알 수 있다. 첫 번째 두 번째 항
의 경우 본 연구에서 사용되는 자유 후류 와류격자 기법에 의해 예
측에 필요한 정보를 확인할 수 있으나, 세 번째 항의 경우 필요한 
정보를 얻을 수 없는데, 사중극 소음의 경우 방사 효율이  에 비
례하므로 낮은 마하수에서 방사 효율이 매우 낮아 다른 항들에 비
해 무시할 수 있다[49]. 실제로 이전 연구에서 Farassat이 아음속 영
역에서의 중요도가 낮지만 수치적 구현이 힘든 사중극 소음항을 무
시하고 FW-H 방정식의 변형을 시도했는데[48], 이 방법이 낮은 마
하수 영역에 대한 회전체의 소음 해석 연구에 널리 사용되고 있다. 
따라서 본 장에서는 Farassat‘s formulation 1A을 적용해 FW-H 방
정식을 수치적으로 구현해 소음 해석을 진행하였다[48]. 
사중극항을 무시하고 홀극항과 이중극항에 대해 Farassat에 의해 



















































































은 각각 두께소음 성분과 하중소음 성분을 
의미하며 하첨자 은 벡터의 관찰자 방향으로의 성분, 와 위의 




Active Noise Control and Sound 
Quality of Propeller-driven Aircraft
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It is well known that the interior noise of the turboprop regional 
aircraft is composed of low-frequency components with a strong 
tonality. Despite the increasing demand of the regional aircraft and 
its importance, it is identified that the satisfaction of the passenger 
is not very high due to the high interior noise level. In addition, 
no fundamental research or solution for improving the sound 
quality of the aircraft interior noise is identified, since limited 
researches have been conducted by employing only one kind of 
research methodology (numerical analysis or experimental 
researches). Therefore, in this study, basic research is carried out 
to improve the sound quality of the interior noise of the turboprop 
regional aircraft,which is attracting attention as the next generation 
transportation method. For this purpose, a multi-disciplinary study 
linking the numerical method and the experimental method is 
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conducted.
In the first part of the study, numerical analysis is conducted to 
confirm the dominant influence of aerodynamic noise on the 
aircraft interior noise. At first, the reliability of numerical method 
(used for the analysis of aerodynamic performance & noise 
characteristic) is validated in Section 2. and‘SR-3’propeller which 
was designed for the turboprop aircraft in NASA is used for the 
validation. Furthermore, the reliability of noise characteristic 
prediction method is identified, after the reliability of aerodynamic 
performance prediction method is validated. For the validation of 
the aerodynamic performance prediction method, free-wake vortex 
lattice method with constant vorticity contour wake model and 
curved vortex elements is employed. In addition, the validation is 
conducted by using the experimental data measured in the previous 
studies. For the validation of the noise characteristic prediction 
method, acoustic analogy is used. Like the ‘aerodynamic 
performance prediction’case, the validation is conducted by using 
the experimental data determined from the previous studies. Next, 
in section 3, analytical model for the prediction of aircraft interior 
noise as well as the numerical methods validated in Section 2 are 
used to confirm the influence aerodynamic noise on the aircraft 
interior noise. By using the numerical methods & analytic model, 
one third octave band spectral data of containing BPF component 
is calculated, and the data is compared with the data which was 
actually measured on the operating aircraft. 
In the second part of the study, experimental study is conducted 
to confirm the annoyance reduction effect obtaining by applying 
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the active noise control method to the aircraft interior noise. At 
first, the cognitive characteristic of the noise is identified by 
estimating the perception threshold of the psychoacoustic factors. 
Through the empirical results, the sensitivity of the noise to the 
frequency band is analyzed, also various cases that can be 
considered when applying the active noise control method is 
analyzed. Next, in Section 5, the noise reduction effect, which can 
be obtained by employing the active noise control method is shown 
using experimental method. For the application, software design as 
well as hardware design is performed, and modal analysis on the 
experimental space is conducted to arrange the control device in 
proper position. Furthermore, the effect of active noise control 
according to the complexity of the system is confirmed, and the 
results are analyzed in connection with the empirical result of the 
Section 4. Finally, in Section 6, the effect of annoyance reduction 
by applying the active noise control method is confirmed by 
analyzing the correlation between psychoacoustic factors and 
annoyance. When performing the jury test, the ‘master scale’is 
used to exclude the influence of the unexpected elements and to 
reflect the individual characteristics of the subjects in the empirical 
results. Furthermore, the regression analysis method is used to 
identify the correlation between psychoacoustic factors and 
annoyance. In the end, the effect of active noise control method is 
analyzed from the psychoacoustical point of view, and the 
application method and future development direction of active 
noise control are examined.
- 152 -
keywords       : Propeller-driven aircraft noise, Aerodynamic 
prediction, Aeroacoustic prediction, 
Perception limit, Sound quality analysis, 
Active noise control, Annoyance estimation
Student number : 2011-20728
